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Campanha da ANIMAL Contra as Touradas em Portugal 


Tourada, Não! Abolição! 


Conheça o Horror e a Perversão das Touradas em 
Www.Animal.org.pt. 


Seja parte da Mudança. Junte-se à ANIMAL! 


Torne-se sócia/o da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através de 


socios(Danimal.org.pt. 


Junte-se ao Grupo de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para 


activismo animal-subscribe(Dyahoogroups.com. 


Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(Danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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WELCOME TO THE EXTRAORDINARY REALM OF 
"SPACE TRAVELLERS!” 


Space Travellers has contacts around the globe - and out into the universe - which make it possible for you to go 
back stage of the greatest star-filled production in the history of man-kind. The stage, normally reserved for 
professionals and scientists, is set and the spotlight is on you! What will your adventure be? A walk in space? A week 
in orbit? Or are you a hardcore performer... rocketing up to the International Space Station to rub elbows with the 
stars? The choice is yours! 


Around the globe, whether it's Europe, Russia, South America, Japan, or in the United States, adventurous and 

curious humans are thirsty for a new kind of excitement. Are you the type to journey into the universe via an 

observatory in the Atacama Desert, or how about a jaunt in a Russian MiG - 31 fighter jet... out to the “Edge of 

Space?” Experience weightlessness with a group of friends in a parabola flight, or plan the trip you've dreamed of 

since you were a small child, standing under a vast, dark dome filled with stars so bright you were sure you could 

just reach out... farther...a little farther... until you touch the sky. Take off on a flight of your own... whatever your 
pleasure; we can meet your wants, needs, dreams and desires! 


If it's the business of space travel you are interested in, we are experts in the field of 
promotion and booking. We can organize space-oriented events and fairs, from 
astronomy to flight experiences, and even space travel. Your participants and clients 
will be astonished when they find out what adventures await them! We have the 
products and services you need, and we can customize your logos and art work 
around our “12th Floor Adventures.” Market yourself world-wide with our marketing 
concepts. 


Space Travellers can offer you all of the products and promotional items you need, so 
that your presentation to the public is professional and exciting. We are space experts 
and we put our knowledge to work for you. We've done all of the research for you. In 
addition, we can handle all of your publicity for you: press releases professionally 
composed with your audience in mind, articles suitable for magazines and 
newspapers, and testimonials from our satisfied customer who have experienced 
space travel, flight experiences, and who have gained first-hand knowledge of 
astronomical sciences. 








We will work with you step-by-step to ensure your success and customer satisfaction. Give us the opportunity to 
become your partner in space travel. 


Those who came before us made certain that this country rode the first waves of the industrial revolution, the first 
waves of modern invention and the first wave of nuclear power. And this generation does not intend to founder in 
the backwash of the coming age of space. We mean to be part of it - we mean to lead it. - John F. Kennedy 


A Space Travellers oferece uma variada gama de actividades relacionadas com a aventura espacial desde programas orbitais 
e suborbitais, voos em caças a jacto, programas de voo de gravidade zero, treino de cosmonauta, e vários programas de 
visitas a centros espaciais. 


Para mais informações visite 


http://www.space-travellers.com/ 
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Voo espacial tripulado 


O atribulado regresso da Soyuz TMA-18 


O final da Expedição 24 ficou marcado por um contratempo quando a Soyuz TMA-18 não foi capaz de se separar do módulo Poisk 
no dia 23 de Setembro. A separação acabou por ter lugar às 0202UTC do dia 24 de Setembro, permitindo assim aos cosmonautas 
Alexander Alexandrovich Skvortsov e Mikhail Borisovich Korniyenko juntamente com a astronauta Tracy Ellen Caldwell-Dyson, 
aterrarem nas estepes do Cazaquistão às 0523UTC. 


OTIS TMA UNDOCHIMG SEO Sor THA UNDOCHINO SEQUENCE 


E e LD = todiprh Condo Coil 





| Step 3º cosmanáuts donmimag atuita E fe Chines PIRES Desta iito | Siop 4: undosking [aliar 3 leaves] E Bs dio - MARS Condé pbia 


O regresso à Terra das tripulações da Soyuz TMA inicia-se com a entrada dos cosmonautas na cápsula envergando os seus 
fatos de trabalho. De seguida procede-se ao encerramento das escotilhas de ambos os veículos e depois os cosmonautas no 
interior da Soyuz TMA envergam os seus fatos espaciais pressurizados. Estando tudo a postos dá-se a separação entre os 
dois veículos. 





O veículo Soyuz TMA é composto por três 
módulos: o Módulo Orbital, o Módulo de 
Reentrada e o Módulo de Propulsão e Serviço. 


« Módulo Orbital (Botivoi Otsek) — Tem um 
peso de 1.278 kg, um comprimento de 3,0 
metros, diâmetro de 2,3 metros e um volume 
habitável de 5,0 m'. Está equipado com um 
sistema de acoplagem dotado de uma sonda 
retráctil com um comprimento de 0,5 metros, 
e um túnel de transferência. O comprimento 
do colar de acoplagem é de 0,22 metros e o 
seu diâmetro é de 1,35 metros. O sistema de 
acoplagem Kurs está equipado com duas 
antenas, estando uma delas colocada numa 
antena perpendicular ao eixo longitudinal do 
veículo. Este módulo separa-se do módulo de 
descida antes do accionamento dos retro- 
foguetões que iniciam o regresso à Terra. 
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« Módulo de Reentrada (Spuskaemiy Apparat) — Podendo transportar até 3 tripulantes, tem um peso de 2.835 kg, um 
comprimento de 2,20 metros, um diâmetro de 2,20 metros e um volume habitável de 4,0 m”. Possui 6 motores de controlo com 
uma força de 10 kgf que utilizam N,0, e UDMH como propolentes. O Módulo de Descida permite aos seus tripulantes o uso 
dos seus fatos espaciais pressurizados durante as fases de lançamento e reentrada atmosférica, estando também equipado com o 
sistema de controlo do veículo, pára-quedas, janelas e sistema de comunicações. A aterragem é suavidade utilizando um 
conjunto de foguetões que diminui a velocidade de descida alguns segundos antes do impacto no solo. 


Durante o lançamento, acoplagem, separação, reentrada atmosférica e aterragem, o Comandante está sentado no assento central do 
módulo com os restantes dois tripulantes sentados a cada lado. 
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« "Módulo de Propulsão e Serviço (Priborno-agregatniy Otsek) — Tem um peso de 3.057 kg, um diâmetro base de 2,2 metros e 
um diâmetro máximo de 2,7 metros. Está equipado com 16 motores de manobra orbital com uma força de 10 kgf cada, e 8 
motores de ajustamento orbital também com uma força de 10 kgf. Todos os motores utilizam N,/04 e UDMH como 
propolentes. O sistema de manobra orbital possui um I.E. de 305 s. O seu sistema eléctrico gera 0,60 kW através de dois 


ag 2 
painéis solares com uma área de 10,70 mí. 
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Os três módulos separam-se de forma simultânea poucos segunos após a manobra de retrotravagem que fará o veículo deixar a órbita 
terrestre e iniciar a reentrada. Esta separação dá-se a cerca de 140 km de altitude. 


SOTUL TMA REENTRY PROFILE 


E 


LEGEND 
T ORBITAL MODULE SEPARATION 
à DEORBIT BURN 
| 3 SERVICE MODULE SEPARATION AND 
THERMAL BLANKET OPENING 
4 PERISCOPE JETTISON 
3 ATMOSPHERE REENTRY 
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Em 2007 e 2008 ocorreram duas reentradas atmosféricas “não nominais”, isto é fora do perfil nominal de regresso. Nestas alturas as 
situações foram criadas devido a falhas na separação entre os três módulos, dando origem a reentradas baliísticas. No entanto, tal 
cnão aconteceu com a Soyuz TMA-l8. A razão para o adiamento de 24 horas no regresso de Alexander Skvortsov, Mikhail 
Korniyenko e Tracy Caldwell-Dyson, foi pela primeira vez notada numa situação ocorrida com um micro-interruptor na escotilha 
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entre o módulo MRM-2 e a Soyuz TMA-18 que não indicou correctamente o sinal de escotilha fechada. Foram também detectados 
problemas na abertura dos ganchos de engate do MRM-2. 


A tripulação da ISS acabou por descobrir dois “dentes” partidos no mecanismo associado com o mecanismo de separação, por 





debaixo de um actuador no respectivo ponto de engate. 


O Comandante da Expedição 25, Douglas Harry Wheelock, e os Engenheiros 
de Voo Shannon Baker Walker e Fyodor Nikolayevich Yurchikhin, 
enviaram para a Terra imagens em vídeo e fotografias de um 
pequeno dispositivo em forma de estrela com os dois “dentes” 
quebrados, antes de se proceder a um plano para instalar dispositivos 
eléctricos que irão representar o estado “encerrado” da escotilha. 


O módulo MRM-2 “Poisk” (240GK No. 2L Iloncx) foi transportado 
para a ISS como uma parte do Progress M-MIM-2 (11F615A55.40 
nº 302 - Maliy Issledovatel'skiy Modul'-2) lançado a 10 de 
Novembro de 2009 por um foguetão 11A511U-PBV Soyuz-U 
(B15000-121) às 1422:04,057UTC a partir da Plataforma de 
Lançamento PU-S do Complexo de Lançamento LCl1I do 
Cosmódromo GIK-5 Baikonur. O módulo foi acoplado ao módulo de 
serviço Zvezda, proporcionando assim um porto de acoplagem 
adicional para os veículos russos, uma escotilha para a realização de 


actividades extraveíiculares a partir do segmento russo da ISS e uma plataforma para a colocação de experiências no exterior da 


estação espacial internacional. 
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Após o ingresso na Soyuz TMA-18, Skvortsov, Korniyenko e Caldwell-Dyson só tinham algumas horas para preparar o regresso à 
Terra pois já haviam envergao o fato anti-G Kentavr por debaixo dos fatos pressurizados Sokol e ingerido o fluído de aditivos de 
electrólitos para preparar os seus corpos para a reentrada. As escotilhas foram encerradas às 2235UTC do dia 24 de Setembro e a 
separação entre os dois veículos ocorreu às 0202UTC do dia 25. 
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Após se afastar algumas dezenas de metros da ISS devido ao efeito da força das molas de separação, a Soyuz TMA-18 levou a cabo 
uma manobra de separação com a ignição dos seus motores de manobra durante 15 segundos. 


O início da manobra de retrotravagem teve lugar às 0431:17UTC e este teve uma duração de 4 minutos e 21 segundos, terminando 
às 0435:38UTC. A manobra resultou numa desacerelação de 115,2 m/s. A separação entre os três módulos teve lugar às 
0456:10UTC. Pelas 0456:26UTC o módulo de propulsão e intrumentação foi colocado numa ângulo de -78,5º em relação ao eixo de 
referência. Nesta posição, e caso este módulo não se tivesse separado do módulo de descida, o calor da reentrada iria derreter as 
ligações entre os dois módulos. A reentrada atmosférica (interface de entrada a 110 km de altitude) foi iniciada às 0459:12UTC. O 
início da sequência de abertura dos pára-quedas teve lugar às 0507:02UTC e a cápsula aterrou às 0521UTC perto da cidade de 
Arkalyk (51,01ºN — 66,57ºE). 


A missão da Soyuz TMA-18 teve uma duração de 177 dias 1 hora 18 minutos e 13 segundos, sendo 175 dias 23 horas e 58 minutos 
acoplada à ISS. 


Após a aterragem e os exames médicos iniciais, a tripulação foi transportada de helicóptero para Karaganda onde Tracy Caldwell- 
Dyson embarcou num avião Gulfstream-lI da NASA que a levou de volta para Houston. Alexander Skvortsov e Mikhail 
Korniyenko foram transportados a bordo de um Tupolev Tu-154 para a Base Aérea de Chkalovsky que serve o Centro de Treino de 
Cosmonautas Yuri Gagarin na Zvesdniy Gorodok (Cidade das Estrelas), perto de Moscovo. 
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Obituário 
Leonid Denisovich Kizim 


JTeonuo enucoeuu Kuzum 


Faleceu no dia 14 de Junho de 2010 o cosmonauta russo Leonid 
Denisovich Kizim que foi o Comandante da missão Soyuz T-10 que na 
altura estabeleceu um recorde de permanência em órbita de 237 dias. 
Leonid Kizim juntamente com os cosmonautas Vladimir Alekseyevich 
Solovyov (Engenheiro de Voo) e Oleg Yuriyevich Atkov (Médico 
Cardiologista) foram lançados a bordo da Soyuz T-10! a 8 de Fevereiro 
de 1984” e acoplaram com a estação espacial salyut-7 no dia 9 de 
Fevereiro”. Nos oito meses seguintes a tripulação levou a cabo 
experiências em medicina espacial, realizaram observações 
astronômicas, obtiveram fotografias detalhadas da superficie terrestre e 
testaram técnicas de fabrico espaciais. Enquanto em órbita receberam a 
visita de duas tripulações, incluindo a tripulação da Soyuz T-11 que 
incluiu o primeiro cosmonauta indiano Rakesh Sharma. 


Leonid Kizim e Vladimir Solovyov realizaram seis actividades 
extraveículares, a maior parte destas destinadas a reparar os motores 
principais da Salyut-7 que haviam sido danificados num acidente de 
reabastecimento em 1983. 


Esta longa missão significou que Leonid Kizim se encontrasse em órbita 
a quando do nascimento da sua filha Tatyana a 24 de Maio de 1984. 
Quando os cosmonautas da Soyuz T-12 visitaram a estação espacial em 
Julho de 1984, trouxeram vídeos da sua filha. Infelizmente, o pai de 
Kizim, Denis Solovyov, viria a falecer enquanto o seu filho se 
encontrava em órbita. 


Fa 





Ph 


Os três cosmonautas regressaram à Terra a 2 de Outubro 
de 1984 em fracas condições físicas, com Kizim a ter 
dificuldades em caminhar durante alguns dias após a 
aterragem”. No entanto, três semanas após o regresso os 
cosmonautas estavam já em condições normais e os 
médicos soviéticos previam que voos espaciais tripulados 
com a duração de um ano ou mais eram possíveis. Como 
mais um passo em direcção de uma presença permanente 
no espaço, os gestores do programa espacial soviético 
decidiram o lançamento do que era então descrita como a 
estação espacial de terceira geração, a Mir, que seria 
lançada a 19 de Fevereiro de 1986". Exteriormente a Mir 
era parecida com a Salyut-7, mas o seu interior havia sido 
redesenhado para proporcionar acomodações mais 





“A tripulação suplente era composta pelos cosmonautas Vladimir Vladimirovich Vasyutin, Viktor Petrovich Savinykh e Valeri 
Vladimirovich Polyakov. 


2 O lançamento foi levado a cabo às 1207:26,095UTC por um foguetão 114511U Soyuz-U (F015000-357) a partir da Plataforma de 
Lançamento PU-2 do Complexo de Lançamento LC31 do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. 


* A acoplagem teve lugar às 1743:30UTC. 
* A missão Soyuz T-10 teve uma duração de 236 dias 22 horas 49 minutos e 4 segundos. 


* O lançamento da estação espacial Mir 'DOS-7 17K n.º 127-01” (16609 1986-017A) teve lugar às 21:28:23,006UTC e foi levado a 
cabo por um foguetão 8K82K Proton-K (337-01) a partir da Plataforma de Lançamento PU-39 do Complexo de Lançamento LC200 
do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. 
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confortáveis para seis cosmonautas. Experiências cientificas e de engenharia que ocupavam um grande volume no interior das 
Salyut, foram transferidas para módulos adicionais que poderiam ser acoplados ao módulo principal da estação que estava equipada 
com cinco portos de acoplagem. 


Em Novembro de 1985 Leonid Kizim e Vladimir Solovyov foram seleccionados para a dupla tarefa dificil de activar a nova estação 
espacial e continuar as operações com a ainda funcional Salyut-7. 


O lançamento da Soyuz T-15 teve lugar a 13 de 
Março de 1986”. Ao contrário do que era habitual, a 
comunicação social soviética anunciou com avanço 
este lançamento, transmitindo-o em directo. Dois 
dias mais tarde, a 15 de Março”, Kizim e Solovyov 
chegavam à nova estação espacial. 





Como a Mir e a Salyut-7 se encontravam 
A z essencialmente na mesma órbita, era possível aos 
pad a —, = “| dois cosmonautas, uma vez finalizado os trabalhos 

Ea ; iniciais na Mir, reentrar a bordo da Soyuz T-15 e 
iniciar uma viagem até à Salyut-7. A primeira 
transferência entre duas estações espaciais teve 
lugar a 5 de Maio de 1986º. 


Enquanto permaneceram a bordo da Salyut-7, 
Kizim e Solovyov levaram a cabo duas novas 
-* actividades extraveículares, contrundo uma torre 
q com 15 metros de comprimento, além de 





co lliere experiências Fisnúlficas que haviam EEE ERP para trás pela tripulação anterior composta pelos cosmonautas 
Vladimir Vladimirovich Vasyutin, Georgi Mikhailovich Grechko e Alexander Alexandrovich Volkov. 


Kizim e Solovyoy utilizaram a Soyuz T-15 para regressaren à Mir a 25 e 26 de Junho”, regressando à Terra a 16 de Julho”” após uma 
missão com uma duração de 125 dias O horas O minutos e 56 segundos. 


A missão Soyuz T-15 foi a terceira missão de 
Leonid Kizim, sendo o 15º cosmonauta russo e o 
28º ser humano a levar a cabo três missões 
espaciais orbitais. Para além da missão Soyuz T- 
10, o seu segundo voo (no qual se tornou o 30º 
cosmonauta russo e no 52º ser humano a realizar 
duas missões espaciais orbitais), a primeira missão 
espacial de Leonid Zizim foi a Soyuz T-3 lançada 
a 27 de Novembro de 1980. Kizim (que assim se 
tornava no 48º cosmonauta russo e no 98º ser 
humano a levar a cabo uma viagem espacial 
orbital"), que comandou a missão, foi lançado 
juntamente com os cosmonautas Oleg Grigorievich 
Makarov e Gennady Mikhailovich Strekalov. Os 
três homens levaram a cabo reparações na estação 
espacial Salyut-6'? que na altura se encontrava 
operacional há já três anos. A missão Soyuz T-3 
teve uma duração de 12 dias 19 horas 7 minutos e 
42 segundos. 





* O lançamento teve lugar às 1233:08,879UTC e foi levado a cabo por um foguetão 114511U2 Soyuz-U2 (B15000-012) a partir da 
Plataforma de Lançamento PU-1 do Complexo de Lançamento LC1 do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. 


“A acoplagem com a estação espacial Mir teve lugar às 1638:42UTC. 

* A Soyuz T-15 separou-se da Mir às 1512:09UTC e acoplou com a Salyut-7 às 1957:52UTC. 

2 A Soyuz T-15 separou-se da Salyut-7 às 1758:00UTC do dia 25 de Junho e acoplou com a Mir às 2246:07UTC do dia 26 de Junho. 
9 A Soyuz T-15 separou-se da Mir às 1209:50UTC e aterrou às 1234:05UTC. 

“ Juntamente com o cosmonauta Gennady Mikhailovich Strekalov. 


2 A acoplagem com a Salyut-6 teve lugar às 1854UTC do dia 28 de Novembro de 1980 e a separação às 0910UTC do dia 10 de 
Dezembro. O regresso à Terra da Soyuz T-3 teve lugar às 0926:10UTC. 
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Leonid Denisovich Kizim nasceu a 5 de Agosto de 1941 na cidade de Krasny Liman, na região de Donesk — Ucrânia. Aos 18 anos 
ingressou na Escola Superior Aérea de Chernigov, formando-se como piloto em 1963. Nos dois anos seguintes serviu como piloto da 
força aérea no Cáucaso antes de ser convidado para ingressar na equipa de cosmonautas. Como piloto, Kizim acumulou 1.500 horas 
de tempo de voo e fez mais de 80 saltos de pára-quedas. 


Leonid Kizim foi um dos 22 jovens pilotos e engenheiros de voo seleccionados como candidatos a cosmonautas militares a 28 de 
Outubro de 1965. Em Dezembro de 1967 terminou o seu treino básico e foi nomeado para a escola de pilotos d eteste de Chkalov, 
voando 12 tipos distintos de aeronaves e sendo-lhe a tribuído o nível de Piloto de Teste de 3º Classe. Em Outubro de 1969 foi 
suplente para as missões Soyuz-6, Soyuz-7 e Soyuz-8. Entre 1971 e 1975 frequentou a Academia da Força Aérea da Bandeira 
Vermelha Yuri Gagarnn. 


Em 1976 ingressa num grupo de cosmonautas que auxilia no desenvolvimento de um veículo espacial Soyuz avançado e que 
eventualmente se tornaria na Soyuz T. Serviu como Comandante Suplente para a missão Soyuz T-2, o primeiro voo tripulado do 
novo veículo. Após o seu primeiro voo espacial serviu como Comandante Suppente para a missão franco-soviética Soyuz T-6 em 
1982 e para a missão Soyuz T-10-1 em Setembro de 1983. 


Tal como é tradição, após o terceiro voo espacial, Kizim supervisionou o treino para as seguintes missões à estação espacial Mir 
compostas pelos cosmonautas Vladimir Georgievich Titov e Alexander Alexandrovich Serebrov, e Yuri Viktorovich Romanenko e 
Alexander Ivanovich Laveikhin, acompanhando-os a Baikonur. Kizim foi comentador televisivo durante o lançamento da Soyuz 
TM-2. À 13 de Junho de 1987 Leonid Kizim deixava a equipa de cosmonautas para frequentar a Academia Geral de Voroshilov. 
Após a sua formação de dois anos trabalhou no Ministério Soviético da Defesa. 


A partir de Maio de 1995 o Coronel-General Leonid Kizim foi Director da Academia de Engenharia Aeroespacial de Mozhaisky em 
São Petersburgo até 2001, ano da sua reforma. 


Em 1987 Leonid Kizim publicou um livro intitulado “Os Mistérios das Ilhas no Espaço”. 


No total Kizim acumulou 374 dias 177 horas 57 minutos e 46 segundos de tempo em voo espacial. 


Leonid Kizim ajusta o seu visor de protecção durante uma das actividades extraveículares que levou 
a cabo no exterior da Salyut-7. 
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Lançamentos orbitais em Setembro de 2010 


Em Setembro de 2010 foram levados a cabo 9 lançamentos orbitais, tendo-se colocando em órbita 15 satélites. Desde 1957 e tendo 
em conta que até ao final de Setembro de 2010 foram realizados 4737 lançamentos orbitais, 415 lançamentos foram realizados neste 
mês o que corresponde a 8,8% do total e a uma média de 8,0 lançamentos por ano neste mês. É no mês de Dezembro onde se 
verificam mais lançamentos orbitais (471 lançamentos que correspondem a 9,9% com uma média de 9,1 lançamentos por mês de 
Dezembro) e é no mês de Janeiro onde se verificam menos lançamentos orbitais (282 lançamentos que correspondem a 6,0% com 
uma média de 5,4 lançamentos por mês de Janeiro). 
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Três novos satélites para a rede GLONASS 


Em 2009 está previsto o lançamento de nove satélites Uragan-M e um novo satélite Uragan-K. A 1 de Março de 2010 foram 
colocados em órbita os satélites Cosmos 2459 (Uragan-M n.º 31 / 731), Cosmos 2460 (Uragan-M n.º 32 / 732) e Cosmos 2461 
(Uragan-M n.º 35 / 733) e os próximos lançamentos estão previstos para Dezembro de 2010. A 2 de Setembro de 2010 um foguetão 
8K82KM Proton-M/DM-2 colocou em órbita os satélites Cosmos 2464, 
Cosmos 2465 e Cosmos 2466. 


A rede GLONASS 


O sistema GLONASS (TJIOHACC - T'o0axHas HaBHrarHOHHas 
cnyTHHKOBas cuctrema - GLObalnaya NÁvigationnaya Sputnikovaya 
Sistema) é um sistema de radionavegação por satélite que permite a um 
número ilimitado de utilizadores obterem dados de navegação 
tridimensionais sobre quaisquer condições atmosféricas, medição de 
velocidade e dados de temporização em qualquer zona do globo ou do 
espaço junto à Terra. 


O sistema GLONASS permite a gerência do tráfego naval e aumento da 
segurança, serviços de cartografia e geodesia, monitorização do 
transporte pelo solo, sincronização das escalas de tempo entre diferentes 
objectos, monitorização ecológica e organização de operações de busca 
e salvamento. 


O sistema GLONASS é dirigido para o Governo da Federação Russa 
pelas Forças Espaciais Russas (operador do sistema) e providencia 
benefícios significativos às comunidades de utilizadores civis através de 
várias aplicações. O sistema GLONASS possui dois tipos de sinais de 
navegação: o sinal standard de navegação precisa (SP) e o sinal de 
navegação de alta precisão (HP). Os serviços de temporização e 
posicionamento pelo sinal SP estão disponíveis a todos os utilizadores 
civis de um modo contínuo, sendo fornecidos em todo o planeta e 
providenciando a capacidade de obter uma localização horizontal com 
uma precisão de entre 57 metros a 70 metros (probabilidade de 99,7%) e 
uma precisão de localização vertical de 70 metros (probabilidade 
99,7%). A precisão da medição dos componentes dos vectores de 
velocidade é de 15 cm/s (probabilidade de 99,7%). Estas características 
podem ser significativamente melhoradas utilizando modos de navegação diferencial e métodos especiais de medição. 








Para obter dados de localização tridimensional, medições de velocidade e dados de temporização, o sistema GLONASS utiliza sinais 
rádio que são continuamente transmitidos pelos satélites. 


Cada satélite transmite dois tipos de sinais (SP e HP). O sinal Ll de SP tem um acesso múltiplo na frequência de divisão em banda 
L: Li = 1602 MHz + n * 0,5625 MHz, onde “n” é o número do canal de frequência (n = 1, 2, 3,...). Isto significa que cada satélite 
transmite um sinal na sua própria frequência que difere de outras frequências de outros satélites. Porém, alguns satélites possuem as 
mesmas frequências mas esses satélites estão localizados em posições antipodais dos planos orbitais e não aparecem no mesmo 
horizonte do utilizador. O receptor GLONASS recebe automaticamente os sinais de navegação de pelo menos quatro satélites e 
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mede as suas pseudo-localizações e velocidades. Simultaneamente selecciona e processa a mensagem de navegação dos satélites. O 
computador do GLONASS processa todos os dados e calcula três coordenadas, três componentes de velocidade e o tempo preciso. 


O sistema GLONASS é composto por duas partes principais: a constelação de satélites GLONASS e o complexo de controlo 
terrestre. A constelação de satélites GLONASS (fabricados pelo Centro de Mecânica Aplicada Reshetnev)* completa é composta 
por 24 veículos em órbita, distribuídos por três planos orbitais cujos nodos ascendentes estão localizados a 120º de cada um. Cada 
plano orbital possui oito satélites com argumentos de latitude separados em 45º. Para além disso os planos estão separados 15º em 
latitude. 


Cada satélite GLONASS opera numa órbita circular com uma altitude de 19.100 km e uma inclinação orbital de 64,8º, completando 
cada satélite uma órbita em 11 horas e 15 minutos. O espaçamento entre as órbitas é determinado para que um mínimo de cinco 
satélites esteja no horizonte de cada utilizador em qualquer parte do globo terrestre. Com uma geodesia adequada a constelação 
GLONASS permite uma navegação global e contínua. Cada satélite transmite um sinal numa radiofrequência que contém dados de 
navegação (efeméride”” da transmissão, alteração do tempo do satélite relativo ao sistema de tempo GLONASS e à hora UTC, 
marcadores de tempo, e almanaque GLONASS) para os seus utilizadores. 





É Os satélites GLONASS são fabricados pela Associação de Produção Polyot, enquanto que os satélites GLONASS-M são 
fabricados pelo Centro de Mecânica Aplicada Reshetnev) 


“ As efemérides são as coordenadas exactas do satélite (x, y, Z € as suas primeira e segunda derivadas) que descrevem a sua 
localização no sistema de referência geocêntrico PZ-90. O almanaque GLONASS mantém uma informação actualizada sobre todos 
os satélites do sistema e inclui os elementos Keplerianos das suas órbitas, dados sobre as alterações do tempo do satélite em relação 
ao sistema GLONASS e os dados sobre o estado de cada veículo. As efemérides GLONASS são computadas no sistema ECEF 
(Earth-Centered, Earth-Fixed) de referência PZ-90 (PZ — Parâmetros da Terra). Os parâmetros para um elipsóide terrestre comum 
para o PZ-90 são: a = 6378136 m; f = 1:298,257839303). 
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O sistema GLONASS é operado pelo GCC (Ground-based Control Complex). O GCC consiste no SCC (System Control Center) 
localizado em Krasnoznamensk, região de Moscovo, e várias estações de comando CTS (Command Tracking Stations) espalhadas 
pela Rússia. As estações CTS observam os satélites GLONASS e obtêm dados de telemetria provenientes dos sinais dos satélites. A 
informação do CTS é processada no SCC para determinar a hora do satélite e o seu estado orbital, além de actualizar a informação 


O sistema de tempo GLONASS 


Os satélites GLONASS estão equipados com relógios de césio cujo 
atraso diário não é superior a 5*10 s. Isto providencia uma precisão na 
sincronização do tempo do satélite relativa ao sistema GLONASS de 
cerca de 15 nanossegundos, com correcções efectuadas duas vezes por 
dia pelas estações terrestres. O sistema de tempo GLONASS 
(GLONASST) é gerado na base do tempo do sincronizador central. As 
instabilidades diárias do sincronizador central (relógio de hidrogénio 
atómico) não são superiores a 5*10'* s. O desvio do tempo GLONASST 
relativamente ao tempo UTC deve ser menos de 1 milissegundo. A 
precisão do desvio deve ser inferior a 1 micro segundo. 


É bem conhecido que a escala de tempo fundamental na Terra é 
determinada pelo IAT (International Atomic Time) que resulta da análise 
levada a cabo pelo Bureau International de [' Heure (BIH) em Paris que 
analisa os dados de muitos países. A unidade fundamental do IAT é o 
segundo SI que está definido como a duração de 9.192.631.770 períodos 
da radiação correspondente à transição entre dois estados do átomo de 
Césio 133. Devido ao facto de o IAT ser uma escala de tempo contínua, 
possui um problema fundamental para a sua utilização prática: o tempo 
de rotação da Terra em relação ao Sol está a diminuir em cerca de 1 s por 
ano. O IAT irá ficar inconvenientemente dessincronizado em relação ao 
dia solar. Este problema foi superado ao se introduzir o UTC que decorre 
ao mesmo ritmo que o IAT mas é incrementado por saltos de 1 s quando 
necessário e normalmente no final de Junho ou Dezembro de cada ano. 


É também sabido que cada um dos centros de tempo terrestres 
mantém uma hora local do tempo UTC, a época e a variação da qual em 


relação ao tempo UTC (BIH) são monitorizadas e corrigidas 


periodicamente. 


O tempo UTC (CIS”) é mantido pelo VNIIFTRI (Centro 
Meteorológico Principal para o Tempo da Rússia e Serviços de 
Frequência) em Mendeleevo. Quando o tempo UTC é aumentado em 
Junho ou Dezembro em 1 s, o tempo GLONASST também o é, não 
existindo assim diferenças de sincronização entre os dois sistemas. 
Porém, existe uma diferença de 3 horas entre o tempo GLONASST e o 
tempo UTC (CIS). 


Em comparação como sistema GPS (que não sofre 
actualizações como dia solar) existe uma diferença de sincronização 
entre o tempo IAT e o GPS: GPST-UTC = +10 s; IAT-UTC = +29s, logo 
GPST+HOs=IAT. 





de navegação de cada veículo. Esta informação 
actualizada é transmitida ao satélite via CTS que 
também é utilizado para transmitir a informação de 
controlo. Os dados de detecção do CTS são 
periodicamente calibrados utilizando dispositivos de 
detecção a laser nas estações QOTS (Quantum 
Optical Tracking Stations). Cada satélite transporta 
reflectores laser para este propósito. A sincronização 
de todo o processo no sistema GLONASS é muito 
importante para a sua operacionalidade. Existem um 
sincronizador central no GCC para este efeito. O 
sincronizador central é um relógio de hidrogénio 
atômico de alta precisão que origina a escala de 
tempo GLONASS. As escalas de tempo a bordo 
(tendo por base relógio atômicos de césio) de todos 
os satélites GLONASS estão sincronizadas com o 
tempo UTC registado em Mendeleevo, região de 
Moscovo. 


Os satélites da rede GLONASS são denominados 
11F654 Uragan e têm um peso aproximado de 1.415 
kg, tendo um comprimento de 7,84 metros (sem o 
megnetómetro na sua posição operacional), um 
diâmetro de 2,35 metros e uma largura de 7,23 
metros (sem os painéis solares na sua posição 
operacional). Os satélites 11F654 Uragan têm uma 
vida útil de dois anos, enquanto que os veículos da 
nova geração, 11F654M Uragan-M, com uma massa 
de 1.480 kg, têm um período de vida útil de sete 
anos. Os satélites da rede GLONASS são fabricados 
pela empresa russa Reshetnev NPO Prikladnoy 
Mekhaniki (NPO PM). 


de 





É CIS — Comonwealth of Independent States — Comunidade de Estados Independentes (Nota do Editor). 
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N.º Data 


Cosmos 2380 
Cosmos 2381 


Cosmos 2382 
Cosmos 2394 


Cosmos 2395 


Cosmos 2396 
Cosmos 2402 


Cosmos 2403 


Cosmos 2404 
Cosmos 2411 


Cosmos 2412 


Cosmos 2413 
Cosmos 2417 


Cosmos 2418 


Cosmos 2419 
Cosmos 2424 


Cosmos 2425 


Cosmos 2426 
Cosmos 2431 


Cosmos 2432 


Cosmos 2433 
Cosmos 2434 


Cosmos 2435 


Cosmos 2436 
Cosmos 2442 


Cosmos 2443 


Cosmos 2444 
Cosmos 2447 


Cosmos 2448 


Cosmos 2449 
Cosmos 2456 


Cosmos 2457 


Cosmos 2458 
Cosmos 2459 


Cosmos 2460 


Cosmos 2461 
Cosmos 2464 


Cosmos 2465 
Cosmos 2466 


2001-0534 
2001-053B 


2001-053€ 
2002-0604 


2002-060B 


2002-060€C 
2003-056A 


2003-056B 


2003-056€ 
2004-0534 


2004-053B 


2004-053C 
2005-0504 


2005-050B 


2005-050C 
2006-062A 


2006-062B 


2006-062C 
2007-052A 


2007-052B 


2007-052C 
2007-065A 


2007-065B 


2007-065C 
2008-046A 


2008-046B 


2008-046€ 
2008-067A 


2008-067B 


2008-067C 
2009-0704 


2009-070B 


2009-070C 
2010-007A 


2010-007B 


2010-007C 
2010-0414 


2010-041B 
2010-041C 


25-Dez-02 


10-Dez-03 


26-Dez-04 


25-Dez-05 


25-Dez-06 


26-Out-07 


25-Dez-07 


25-Set-08 


25-Dez-08 


14-Dez-09 


1-Mar-10 


2-Set-10 


8K82K Proton-K/DM-2 
(40502/101L) 


8K82K Proton-K/DM-2M 
(40902/95L) 


8K82K Proton-K/Briz-M 
(41003/88506) 


8K82K Proton-K/DM-2 
(41009/104L) 


8K82K Proton-K/DM-2 
(41011/106L) 


8K82K Proton-K/DM-2 
(41015/108L) 


8K82K Proton-K/DM-2 
(41017/110L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53528/109L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53531/112L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53534/114L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53538/115L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53540/116L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53530/118L) 


LC81 PU-24 


LC81 PU-23 


LC81 PU-24 


LC81 PU-23 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos da série GLONASS com os satélites Uragan e Uragan-M (assinalados com *) 
Todos os lançamentos são levados a cabo a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur no Cazaquistão. Tabela: Rui C. Barbosa 
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O foguetão 8K$2KM Proton-M/DM-2 
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Tal como o 8K82K Proton-K, o 8K82KM Proton-M é um lançador a três 
estágios podendo ser equipado com um estágio superior Briz-M ou então 
utilizar os usuais estágios Blok DM. As modificações introduzidas no Proton 
incluem um novo sistema avançado de aviónicos e uma ogiva com o dobro do 
volume em relação ao 8K82K Proton-K, permitindo assim o transporte de 
satélites maiores. Em geral este lançador equipado com o estágio Briz-M, 
construído também pela empresa Khrunichev, é mais poderoso em 20% e tem 
maior capacidade de carga do que a versão anterior equipada com os estágios 
Blok DM construídos pela RKK Energiya. 


O 8K82KM Proton-M/DM-2 em geral tem um comprimento de cerca de 57,0 
metros, um diâmetro de 7,4 metros e um peso de 712800 kg. É capaz de 
colocar uma carga de 21000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude 
ou 2920 kg numa órbita de transferência para a órbita geossincrona, 
desenvolvendo para tal no lançamento uma força de 965580 kgf. O Proton-M é 
construído pelo Centro Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev. 





O primeiro estágio Proton KM-1 tem um peso bruto de 450.400 kg, pesando 
31.000 kg sem combustível. É capaz de desenvolver uma força de 1.074.000 
kgf no vácuo, tendo um Tes de 317 s (o seu Ies-nm é de 285 s) e um Tq de 108 
s. Este estágio tem um comprimento de 21,0 metros e um diâmetro de 7,4 
metros. Tem seis motores RD-253 (14D14) e cada um tem um peso de 1.300 
kg e desenvolvem 178.000 kgf (em vácuo), tem um Tes de 317 s e um Tes-nm 
de 285 s. O Tq de cada motor é de 108 s. Consomem N,0,/UDMH e foram 
desenhados por Valentin Glushko. 


O segundo estágio, 88811K, tem um peso bruto de 167.828 kg e uma massa de 
11.715 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 244.652 kgf, tendo um Ies 
de 327 s e um Tq de 206 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura 
de 4,2 metros e um comprimento de 14,0 metros. Está equipado com quatro 
motores RD-0210 (também designado 8D411K, RD-465 ou 8D49). 
Desenvolvidos por Kosberg, cada motor tem um peso de 566 kg, um diâmetro 
de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 59.360 kgf (em 
vácuo) com um Tes de 327 s e um Tq de 230 s. Cada motor tem uma câmara de 
combustão e consomem N,0,/UDMH. 


O terceiro estágio, Proton K-3, tem um peso bruto de 50.747 kg e uma massa 
de 4.185 kg sem combustível. E capaz de desenvolver 64.260 kgf, tendo um Tes 
de 325 s e um Tq de 238 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura 
de 4,2 metros e um comprimento de 6,5 metros. Está equipado com um motor 
RD-0212 (também designado RD-473 ou 8D49). Desenvolvido por Kosberg, o 
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RD-0212 tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 62.510 kgf (em 
vácuo) com um les de 325 s e um Tq de 230 s. O motor tem uma câmara de combustão e consome N,0,/UDMH. 


O estágio, Blok DM-2 (também designado 11S861 e que difere do Blok DM2), tem um peso bruto de 17.300 kg e uma massa de 
2.300 kg sem combustível. E capaz de desenvolver 8.670 kgf (85.020 kN), tendo um Tes de 352 s e um Tq de 600 s. Tem um 
diâmetro de 3,70 metros e um comprimento de 7,10 metros. Está equipado com um motor RD-58M (também designado 11D58M) 


que consome querosene e oxigénio líquido. Tem um peso de 230 kg e desenvolve 8.525 kgf em vácuo (83400 kN) com um Tes de 
353 s e um Tq de 680 s. 


O primeiro lançamento do foguetão 8K82KM Proton-M/DM-2 teve lugar a 25 de Dezembro de 2007 (1932:34UTC) quando o 
veículo 53528 utilizando o estágio DM-2 (109L) colocou em órbita os satélites de navegação Cosmos 2434, Cosmos 2435 e Cosmos 
2436 a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24). 
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Lançamento Data Nº Série Plataforma Satélites 
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Lançamento dos satélites Cosmos 2447, Cosmos 2448 e Cosmos 2449 


Durante o transporte dos diferentes componentes do foguetão lançador 8K82KM Proton-M (53536) para o cosmódromo de 
Baikonur, ocorreu um acidente no dia 18 de Julho no qual se deu uma colisão lateral com um outro comboio. O acidente ocorreu na 
estação de caminhos-de-ferro de Ulianovsk e deveu-se à largura fora do normal das carruagens que acabaram por raspar umas nas 
outras. Uma inspecção visual inicial não indicou qualquer dano nos componentes do foguetão, mas após ter chegado ao cosmódromo 
verificou-se que os tanques de propolente do primeiro estágio haviam sido afectados, sendo assim necessária a substituição do 
veículo. A decisão de se substituir o lançador foi tomada a 26 e 27 de Julho, com as reparações do veículo danificado a custarem 10 
milhões de rublos. 


O primeiro satélite Uragan-M (n.º 37) chegou a Baikonur na manhã do dia 26 de Julho de 2010 a bordo de um avião de transporte 
Iyushin 11-76. Após as normais verificações alfandegárias, o satélite foi transportado para as instalações de processamento de carga 
no edifício MIK-92A-50, iniciando-se o seu processamento no dia seguinte. A 28 de Julho era levado a cabo na estação de 
abastecimento da Área 91A o abastecimento dos tanques de propolente do satélite e estes eram depois acoplados ao veículo no dia 
29. Entretanto, decorriam em paralelo os testes pneumáticos do satélite e os testes eléctricos no estágio 11C861'º Blok DM-2 (118L) 
no edifício de processamento MIK-254. A instalação dos painéis solares no satélite Uragan-M n.º 37 teve lugar a 30 de Julho 


As imagens em cima mostram a chegada do satélite Uragan-M n.º 37 ao cosmódromo Baikonur e o seu transporte e 
processamento inicial no edifício MIK-92A-50. As imagens em baixo mostram a instalação dos painéis solares. Imagens: 
Roscosmos 





6 Estas designações estão escritas no original cirílico que traduzido para o alfabeto latino significa 11S861. 
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O satélite Uragan-M n.º 36 chegou ao cosmódromo de Baikonur a 2 de Agosto a bordo de um avião de transporte Ilyushin 11-76, 
seguindo-se os mesmos procedimentos que haviam sido anteriormente seguidos com o satélite Uragan-M n.º 37. 


A 4 de Agosto chegava à estação de caminhos-de-ferro de Tyura Tan um comboio com os componentes do foguetão lançador 
8K82KM Proton-M (53530) que seria utilizado para o lançamento dos três satélites Uragan-M. Após as normais verificações 
alfandegárias, o satélite foi transportado para as instalações de processamento de carga no edifício MIK-92A-50, iniciando-se o seu 
processamento no dia seguinte com o início da montagem dos componentes do primeiro estágio. Entretanto, e após serem 
finalizados os trabalhos com o satélite Uragan-M n.º 37, este foi colocado em armazenamento e foram iniciados os trabalhos co, o 
satélite Uragan-M n.º 36 procedendo-se à montagem e abastecimentos dos tanques de propolente e à montagem dos painéis solares. 
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As Imagens em cima mostram o processamento inicial e montagem dos componentes do primeiro estágio do foguetão 
lançador 8K82KM Proton-M (53530) no edifício MIK-92A-50. Imagens: Roscosmos 





O terceiro satélite Uragan-M (n.º 38) chegou ao cosmódromo de Baikonur a 9 de Agosto com o seu processamento a ter início no dia 
seguinte. Os paméis solares foram instalados neste satélite no dia 12 de Agosto. 


A 16 de Agosto os três satélites estavam já montados no sistema de transporte múltiplo que por sua vez seria acoplado ao estágio 
superior Blok DM-2 que entretanto era transportado para a estação de abastecimento. O sistema de transporte múltiplo de carga com 
os três satélites seria então acoplado ao estágio superior e este acoplado os três estágios inferiores a 25 de Agosto. Todo o conjunto 
seria transportado para a Plataforma de Lançamento PU-24 do Complexo de Lançamento LC81 no dia 29 de Agosto. 
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As imagens em cima mostram o transporte do foguetão lançador 8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L) do edifício 
MIK-924-50 para a Plataforma de Lançamento PU-24 do Complexo de Lançamento LC81 do Cosmódromo GIK-5 
Baikonur. Imagens: Roscosmos 





No dia 1 de Setembro tinha lugar a reunião da Comissão Estatal que autorizou o abastecimento do foguetão lançador 8K82KM 


Proton-M (53530). O denominado pré-abastecimento teve início pelas 1730UTC, seguindo-se mais tarde o abastecimento do 
combustível e do oxidante. 


Todos os preparativos para o lançamento e a correspondente contagem decrescente decorreram sem qualquer problema, com o 


lançamento a ter lugar às 0053:50UTC do dia 2 de Setembro de 2010. A separação sequencial dos três satélites teve lugar às 
0526UTC. 
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China lança ZhongXing-6A para as comunicações domésticas 


A China levou a cabo o lançamento do satélite de comunicações ZX-6A ZhongXing-6A também designado ChinaSat-6A e 
formalmente designado como Sinosat-6 ou Xinnuo-6. O lançamento teve lugar às 1614:04,227UTC do dia 4 de Setembro de 2010 e 
foi levado a cabo por um eso CZ-3B Chang Zheng-3B (Y13/CZ3B-13). 





O satélite de comunicações ZX-6A ZhongXing-6A foi construído pelo 
CAST (China Academy of Space Technology) e é baseado no modelo 
DFH-4 tendo uma massa aproximada de 5.000 kg no lançamento. Com 
uma vida útil prevista de 15 anos na órbita geossíncrona, o satélite está 
equipado com 24 repetidores de banda C, 8 repetidores de banda Ku e 1 
repetidor de banda S. O satélite será operado pela China Satcom. 


O contrato para o lançamento do satélite de comunicações ZX-6A 
ZhongXing-6A foi assmado a 5 de Novembro de 2008 entre a então 
Corporação de (Comunicações por Satélite da e Administração 
Meteorológica da China com a Corporação Aeroespacial Cientifica e 
Tecnológica da China. Na altura foi também assinado o contrato para o 
lançamento do Sinosat-5 (agora ZX-10 ZhongXimg-10) e de três satélites 
meteorológicos FY-2 Feng Yun-2. 


O satélite ZX-6A ZhongXing-6A irá substituir o satélite de comunicações 
Xinnuo-3 a 125º de longitude Este. 


Dias após o seu lançamento foi revelado que havia sido detectada uma 
fuga no sistema de pressurização a hélio do satélite. Esta fuga fez com que 
os especialistas chineses tomassem medidas excepcionais para colocar o 
satélite na sua órbita operacional, mas reduzindo a sua vida útil para 10 
anos. 


O problema, que é muito semelhante a um outro que afectou dois satélites 


de comunicações europeus em anos recentes, levou à activação de um seguro de cerca de 55 milhões de euros. 


Esta situação poderá ter sérias consequências para a comercialização da plataforma DFH-4. Introduzida há cerca de cinco anos, esta 
plataforma já sofreu falhas com os satélites Xinnuo-2 e NigComsSat-1, no entanto já vários satélites baseados nesta plataforma foram 


já lançados sem qualquer problema. 
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O lançador CZ-3B Chang Zheng-3B 


O foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B representa uma evolução em relação ao lançador orbital CZ-3A Chang Zheng-3A, sendo um 
dos veículos mais potentes disponíveis pela China. O CZ-3B é um lançador a três estágios auxiliados por quatro propulsores laterais 
de combustível hipergólico, possuindo uma grande capacidade de carga para a órbita de transferência para a órbita geossincrona 
utilizando para tal tanques de propolente mais largos e uma maior ogiva. 


A Academia Chinesa de Tecnologia de Veículos Lançadores (CALT) iniciou o desenho do CZ-3A Chang Zheng-3A em meados dos 
anos 80. O CZ-3A é um veículo lançador a três estágios com uma capacidade de 2.600 kg para a órbita de transferência para a órbita 
geossíncrona. O seu terceiro estágio utiliza propolentes criogénicos, isto é hidrogénio e oxigénio líquido. A capacidade do CZ-3B 
para a órbita de transferência para a órbita geossíncrona atinge os 5.100 kg ao utilizar quatro propulsores laterais e um segundo 
estágio mais alongado. O CZ-3B proporciona quatro tipos de carenagens de protecção e quatro tipos distintos de interfaces de carga 
que proporcionam assim aos utilizadores mais flexibilidade. 


As principais características do CZ-3B estão assinaladas na seguinte tabela. 


Primeiro estágio Segundo estágio Terceiro estágio 


L-180 L-35 H-18 


DaFY20-1 (Principal) 
Motor DaFY5-1 (YF-20B) DaFY6-2 (YF-20B) DaFY21-1 (Verner) YF-75 
(YF-22A/234) 


Estágio Propulsores laterais 


Impulso específico (s) 


742 (Principal) 
Força (kN) 740,4 (x4) 2.961,6 
11,8 x 4 (Vermer) 
2 l 
2 Z 
l l 


Tempo de queima (s) 


Comprimento (m) 15,326 23,272 9, 


Comprimento carenagem (m) 9,56 


297 
260 
Ho 


Diâmetro carenagem (m) 4,0 


Comprimento total (m) 54,838 





O sistema do CZ-3B é composto pela estrutura do foguetão lançador, sistema de propulsão, sistema de controlo, sistema de 
telemetria, sistema de rastreio e segurança, sistema de controlo de atitude e de gestão de propolente na fase orbital não propulsiva, 
sistema de utilização de propolente criogénico, sistema de separação e sistema auxiliar. 


A estrutura do foguetão actua de forma a suportar as várias cargas internas e externas no lançador durante o transporte, elevação 
(colocação na plataforma de lançamento) e voo. A estrutura do foguetão também combina todos os subsistemas em conjunto. A 
estrutura do foguetão é composta pelos propulsores, primeiro estágio, segundo estágio, terceiro estágio e carenagem de protecção. A 
figura na página seguinte mostra a configuração do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B. 
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Ogiva 
Carga 
Adaptador de carga 
Secção de equipamento 
Tanque de hidrogénio liquido 
Tanque de oxigénio líquido 
Secção interestágio 
Motor do 3º estágio 
Tanque de oxidante 2º estágio 
Secção inter-tanque 
Tanque combustível 2º estágio 
Motor vernier 2º estágio 
Motor principal 2º estágio 
secção inter-estágio 
Tanque de oxidante 1º estágio 
Secção inter-tanque 
Tanque combustível 1º estágio 
Motor 1º estágio 
Ogiva do propulsor 
Tanque oxidante propulsor 


- Tanque combustível propulsor 


Estabilizador 
Motor propulsor 
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Cada propulsor lateral é composto pela zona frontal, tanque de oxidante, zona inter-tanque, tanque de combustível, secção posterior, 
secção de cauda, estabilizador, válvulas e condutas, etc. 


O primeiro estágio é composto pela secção inter-estágio, tanque de oxidante, inter-tanque, tanque de combustível, secção posterior, 
secção de cauda, válvulas e condutas, etc. 


O segundo estágio é composto pelo tanque de oxidante, inter-tanque, tanque de combustível, válvulas e condutas, etc. 


O terceiro estágio contém o adaptador de carga, secção de equipamento e tanque de propolente criogéênico. O adaptador de carga faz 
a ligação física entre a carga e o foguetão CZ-3B e reparte as cargas entre ambos. O anel da interface no topo do adaptador pode ser 
uma das interfaces standard internacionais 937B, 1194, 1194A ou 1666. A secção de equipamento para o método de introdução da 
carga na plataforma de lançamento (Encapsulation-on-pad) é uma placa circular fabricada numa estrutura metálica em favos de mel 
onde estão montados os sistemas aviónicos do lançador. Se a carenagem é montada no método BS3, a secção de equipamento será 
uma estrutura cilíndrica com uma altura de 0,9 metros apoiada no terceiro estágio (As duas figuras seguintes mostram os diferentes 
tipos de secção de equipamento). O tanque de propolente do terceiro estágio é termicamente isolado com um anteparo comum, tendo 
uma forma convexa superior no meio. O hidrogénio líquido é abastecido na parte superior do tanque e o oxigénio líquido é 
armazenado na parte inferior. 


A carenagem é composta por uma abóbada, secção bi-cônica, secção cilíndrica e secção cónica invertida. 
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O sistema de rastreio e de segurança mede os dados da trajectória e parâmetros de injecção orbital finais. O sistema também fornece 
informação para meios de segurança. A auto-destruição do foguetão lançador seria levada a cabo de forma remota caso ocorresse 
alguma anomalia em voo. O desenho da medição de trajectória e de segurança são integrados em conjunto. 


O sistema de controlo de atitude e de gestão de propolente na fase de voo não propulsionada leva a cabo o controlo de atitude e 
gestão de propolente em órbita e reorienta o lançador antes da separação da carga. Um motor alimentado por hidrazina em pressão 
trabalha de forma intermitente neste sistema que pode ser accionado repetidamente segundo os comandos recebidos. 


O sistema de utilização dos propolentes criogénicos mede em tempo real o nível de propolentes no interior dos tanques do terceiro 
estágio e ajusta o nível de consumo de oxigénio líquido para tornar os propolentes residuais numa proporção óptima. O ajustamento 
é utilizado para compensar o desvio da performance do motor, estrutura da massa, carga de propolente, etc., para o propósito de se 
obter uma maior capacidade de lançamento. O sistema contém um processador, sensores de nível de propolente e válvulas de 
ajustamento. 


Os seguintes esquemas representam a estrutura dos sistemas de propulsão do primeiro, segundo e terceiro estágios. 
UDIMA PJ std a 1 Thru Clhmntes 


y 25 | 22 
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Turbine 
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1 Oxidizer Subsvstem Caritatimo Ventun 
2 Pael Suúbsvslem Cava Ventor 
13 Fuel Mam Vulve 
lá Electro Saquih 
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16 Filter 
7 Fuel Pump 
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[o Crxitizer Pump 
dl Ssvamy Nisa 
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23. Swing Hose 
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| Oidizer Main Ventun |4 Fuel Mam Valve 23. Iirhaw 

3º Cola 1á  Electrte Sqguib 25 Fuel Pump 
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LOM Pomp Eronk valve 
LOS Sumeine Hose 

LOM Pomp 

LAS Pump diurno 
Progeliant Utlentrwn Valve 
LM Nam Valve 

LAS Pregtolimpe Lain valve 
Ehrust Chembes 

Nogce e: 

DOM Mam Valve 

LH Preçeslmp Eram Valve 
LH and Heim Hester 

LA Purmp Turhane 

Lil Pump 


UA Pump Fromi Syingime, Horse 


LM Pump From Val 

LA saitrsy sem Hyquass valve 
LH Subsystem Control Votre 
Lriis tquestitod 


LOM Sufyadom Cmrirol Valve 


LAOSA Presage Regular 
Sobra | pernitast 


Durante a fase de voo do CZ-3B Chang Zheng-3B existem cinco eventos de separação: a separação dos quatro propulsores laterais, a 
separação entre o segundo e o primeiro estágio, a separação entre o segundo e o terceiro estágio, a separação da carenagem e a 
separação entre a carga e o terceiro estágio. 


Separação dos propulsores — os propulsores laterais 
estão acoplados ao primeiro estágio por três piro- 
mecanismos localizados na secção frontal e por 
mecanismos de separação na secção posterior. Quatro 
pequenos foguetões geram forças de separação para o 
exterior após a abertura simultânea dos mecanismos de 
separação. 


Separação entre o primeiro e o segundo estágio — a 
separação entre o primeiro e o segundo estágio é uma 
separação a quente, isto é o segundo estágio entra em 
ignição em primeiro lugar e depois o primeiro estágio é 
separado com a força dos gases de exaustão após o 
accionamento de 14 parafusos explosivos. 


Separação entre o segundo e o terceiro estágio — a 
separação entre o segundo e o terceiro estágio é uma 
separação a frio. Os parafusos explosivos são accionados 
em primeiro lugar e depois pequenos retro-foguetões no 
segundo estágio são accionados para gerar a força de 
separação. 


Separação da carenagem — durante a separação da 
carenagem, os parafusos explosivos que ligam a 
carenagem e o terceiro estágio são accionados em 
primeiro lugar e depois todos os dispositivos pirotécnicos 
que ligam as duas metades da carenagem são accionados, 
com a carenagem a ser separada longitudinalmente. A 
carenagem volta-se para fora apoiada em dobradiças 
devido à força exercida por molas. 


Separação entre a carga e o terceiro estágio — a carga 
está fixa com o lançador ao longo de uma banda de 


fixação. Após a separação, a carga é empurrada pela acção de molas. 
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O sistema de coordenadas do foguetão lançador (OX YZ) tem origem no centro de massa instantâneo do veículo, isto é no centro de 
massa integrado da combinação carga / veículo lançador, incluindo o adaptador, propolentes e carenagem, etc., caso seja aplicável. 
O eixo OX coincide com o eixo longitudinal do foguetão. O eixo OY é perpendicular ao eixo OX e estão no interior do plano de 
lançamento 180º para lá do azimute de lançamento. Os eixos OX, OY e OZ formam um sistema ortogonal que segue a regra da mão 
direita. 
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A atitude de voo do eixo do veículo lançador está 
definida na figura ao lado. O fabricante do 
satélite define o sistema de coordenadas do 
satélite. A relação ou orientação entre o veículo 
lançador e os sistemas do satélite serão 
determinados ao longo da coordenação técnica 
para projectos específicos. 


Missões que podem ser realizadas pelo CZ-3B 


O foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B é um 
veículo potente e versátil que é capaz de levar a 
cabo as seguintes missões: 


e  Transportar cargas para órbitas de 
transferência para a órbita 
geossincrona(GTO). Esta será a função 
primária do CZ-3B e o objectivo da sua 
concepção. Após a separação do CZ-3B, 
o satélite irá transferir-se da órbita GTO 
para a órbita geossincrona GEO). Esta é 
a órbita operacional na qual o período 
orbital do satélite coincide com o 
período de rotação da Terra, 24 horas, e 
o plano orbital comncide com o plano do 
equador (ver figura em baixo); 


e  Injectar cargas numa órbita terrestre 
baixa (LEO) localizada abaixo de uma 
altitude média de 2.000 km; 


e Injectar cargas em órbitas sincronizadas com o Sol (SSO). O plano destas órbitas encontra-se ao longo da direcção de 
rotação do eixo de rotação da Terra ou aponta para a rotação da Terra em torno do Sol. A velocidade angular do satélite é 


igual à velocidade angular média da Terra em torno do Sol. 


e Lançar sondas espaciais para lá do campo gravitacional da Terra. 
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Performance do CZ-3B Chang Zheng-3B 


No total já foram levadas a cabo 12 lançamentos do CZ-3B, tendo uma taxa de sucesso de 91,7% (ou 83,3% se assumirmos que o 
lançamento do Palapa-D foi um lançamento mal sucedido). O primeiro lançamento do CZ-3B teve lugar a 14 de Fevereiro de 1996 
(1901UTC) quando o veículo CZ3B-1 tentou colocou em órbita o satélite Intelsat-708. Infelizmente o lançamento levado a cabo 
desde o Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang não foi bem sucedido devido a um problema no sistema de orientação do 
lançador que acabou por se despenhar 22 segundos após abandonar a plataforma de lançamento LC2, matando ou ferindo 59 
pessoas. A seguinte tabela mostra os lançamentos levados a cabo pelo CZ-3B: 


Lançamento Veículo lançador Data de Lançamento Hora (UTC) Satélites 


1996-F01 CZ3B-1/Y1 15-Fev-96 19:01:00 Intelsat-708 
Ea Agila-2 
1997-042 CZ3B-2/Y2 20-Ago-97 17:50:00 (24901 1997-0424) 
Apstar-2R 
(25010 1997-0624) 
Zhongwei-l 'ChinaStar-1' 
(25354 1998-0334) 
Xinnuo-1 *Sinosat-1” 
(25404 1998-0444) 
Apstar-6 
(28638 2005-124) 
Xinnuo-2 'Sinosat-2' 
(29516 2006-0454) 
NigComsSat-1 
(31395 2007-0184) 
ZhongXing-6B 'ChinaSat-6B' 
(31800 2007-0314) 
ZhongXing-9 'ChinaSat-9' 
(33051 2008-0284) 
Simon Bolivar 'VENESAT-1' 
(33414 2008-0554) 
Palapa-D 
(35812 2009-0464) 
ZhongXing-6A 
(37150 2010-0424) 


1997-062 CZ3B-3/Y3 16-Out-97 19:13:00 
1998-033 CZ3B-4/Y5 30-Mai-98 10:00:00 
1998-044 CZ3B-5/ Y4 18-Jul-98 9:20:00 
2005-012 CZ3B-6/ Y6 12-Abr-05 12:00:00 
2006-045 CZ3B-7/Y7 29-Out-06 16:20:52 
2007-018 CZ3B/E-8 / Y9 13-Mai-07 16:01:02 
2007-031 CZ3B-9/Y10 5-Jul-07 12:08:04 
2008-028 CZ3B-10/Y1 9-Jun-08 12:15:04 
2008-055  CZ3B/E-11/Y12 29-Out-08 16:53:53 
2009-046 CZ3B/E-12 / Y8 31-Ago-09 9:28:00 


2010-042  CZ3B/E-13/Y13 4-Set-10 16:14:04 


Esta tabela mostra os lançamentos orbitais levados a cabo pelo foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B. Todos os lançamentos são 
levados a cabo desde o Centro de Lançamentos de Satélites de X1 Chang. Tabela: Rui C. Barbosa. 





Mais recentemente uma versão melhorada do CZ-3B tem estado em desenvolvimento para aumentar a sua capacidade de carga GTO 
para os 5.500 kg. O CZ-3B/E tem basicamente a mesma configuração do CZ-3B exceptuando um estágio central mais alargado. O 
primeiro voo do CZ-3B/E teve lugar a 14 de Maio de 2007 


Descrição da missão do CZ-3B”” 


O CZ-3B é principalmente utilizado para missões para a órbita GTO, sendo a GTO standard recomendada ao utilizador do veículo. 
O €Z-3B coloca a carga numa GTO standard com os seguintes parâmetros a partir de X1 Chang: altitude do perigeu — 200 km; 
altitude do apogeu — 35.954 km, inclinação 28,5º; argumento do perigeu — 178º (estes parâmetros representam a órbita instantânea a 
quando da separação do satélite do terceiro estágio; A altitude do perigeu é equivalente a uma altitude real de 35.786 km na 
passagem do primeiro perigeu devido a perturbações causadas pela forma oblatada da Terra). 


7 A discussão da performance do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B aqui discutida é baseada na assumpção de que o veículo é 
lançado desde o Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang tendo em conta as limitações relevantes no que diz respeito à 
segurança e requerimentos de rastreio a partir do solo; tem-se em conta que o azimute de lançamento é de 97,5º; a massa do 
adaptador de carga e do sistema de separação não estão incluídas na massa da carga; o terceiro estágio do CZ-3B transporta a 
quantidade suficiente de propolente para atingir a órbita pretendida com uma probabilidade superior a 99,73%; por altura da 
separação da carenagem de protecção o fluxo aerodinâmico é inferior a 1.135 W/m”; e os valores das altitudes orbitais são 
determinados em relação a uma Terra esférica com um raio de 6.378 km. 
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Os quadros seguintes mostram a sequência de voo típica do CZ-3B Chang Zheng-3B. 


0,000 
215,180 
325,450 
330,450 
Separação entre 2º / 3º estágio; Primeira ignição 3º estágio 331,450 
615,677 
619,177 
1258,424 
1437,673 
1457,673 
1537,673 


Sequência de voo típica do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B Tabela: Rui C. Barbosa. 


Velocidade | Altitude | Distância | Inclinação EROLCeçao nd ai 
: a Latitude | Longitude 
Evento relativa Balística pa da 
k Satélite Satélite 
(m/s) () o 


O 
0,000 1,825 | 0,000 | 90,000 | 28,246 | 102,027 


Ena ema dos 2242,964 | 53,944 | 68,716 | 24,804 | 28,161 | 102,720 
propulsores 


55,360 | 7L777 | 24,509 | 28,157 
70,955 | 108,172 | 21,711 | 28,110 
72,466 | 111953 | 21480 | 28,105 
131,512 | 307,187 | 12479 | 17,829 


DR 5148,022 | 190,261 | 744,771 | 4,334 27,090 | 109,464 
principal 2º estágio 

FinGLGA Queima COSMOS | serasa | 9245 [607756 27,043 | 109,71] 
vernier 2º estágio 


Separação entre 2º / 3º 

estágio; Primeira ignição 3º 5164,493 | 192,509 | 774,756 27,034 109,760 
estágio 

dora primeira queima 3º | 358010 | 204,340 | 2466,220 22800 | 125.868 


Início da fase não propulsiva | 7362,919 | 204,322 | 3491,177 22,124 126,096 
Segunda ignição 3º estágio 7373,724 | 200,109 | 7061,323 4,363 164,098 


SCCO AU | pop doa, [onda sia -2,348 | 175,503 
estagio 

oba Ad 9791,531 | 231,622 | 8719,973 3,195 | 176,979 
velocidade terminal 


Separação da carga 9724,207 | 304,579 | 9466,105 -6,514 182,839 


Parâmetros característicos da trajectória de voo típica do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B Tabela: 
Rui C. Barbosa. 


4,096 


4,047 
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As carenagens do CZ-3B 


A carga está protegida por uma carenagem que a 1sola de várias interferências da atmosfera, que inclui correntes de ar de alta 
velocidade, cargas aerodinâmicas, aquecimento aerodinâmico e ruídos acústicos, etc., enquanto que o lançador ascende através da 
atmosfera. A carenagem proporciona assim à carga um bom meio ambiente. 


O aquecimento aerodinâmico é absorvido ou isolado pela carenagem. A temperatura no interior da carenagem é controlada dentro 
dos limites estabelecidos. Os ruídos acústicos gerados por correntes de ar e pelos motores do lançador são reduzidos para níveis 
permitidos para a respectiva carga. 


A carenagem é separado e ejectada quando o foguetão lançador voa fora da atmosfera. A altura exacta da separação da carenagem é 
determinada pelo requisito de que o fluxo de calor aerodinâmico na separação da carenagem seja inferior a 1.135 W/m”. 


Vinte e dois tipos de testes foram levados a cabo no desenvolvimento da carenagem do CZ-3B, incluindo testes em túneis de voo, 
testes térmicos, testes acústicos, testes de separação, testes de análise de modelos, testes de resistência, etc. 


O CZ-3B Chang Zheng-3B proporciona quatro tipos distintos de carenagens: 4000F, 4000Z, 4200F e 4200Z, conforme referidas no 


Diâmetro de 4.000 mm; a carenagem é montada na plataforma de lançamento. 


seguinte quadro: 


Diâmetro de 4.000 mm; a carenagem é montada em BS3. 
Diâmetro de 4.200 mm; a carenagem é montada na plataforma de lançamento. 


Diâmetro de 4.200 mm; a carenagem é montada em BS3. 





A carenagem 4000F tem uma altura de 9,561 metros e suporta as interfaces de carga 937B, 1194, 1194A e 1666. A carenagem 
4000Z, tem uma altura de 8,98 metros e suporta as interfaces de carga 1194A e 1666. A carenagem 4200F tem uma altura de 9.777 
metros e suporta as interfaces de carga 1194A e 1666, tal como a carenagem 4200F que tem uma altura de 9,381 metros. 























As carenagens utilizadas no foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B: à esquerda as carenagens 4000F e 4000Z e à direita as 
carenagens 4200F e 42007. 
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O volume estático da carenagem é a limitação física das dimensões máximas da configuração da carga a transportar. O volume 
estático é determinado pela consideração das deformações estimadas a nível dinâmico e estático do conjunto carenagem / carga por 
uma variedade de interferências durante o voo. Os volumes variam com diferentes tipos de carenagem e adaptadores de carga. Pode- 
se permitir que algumas saliências na carga possam exceder o volume estático máximo (D3650 ou P3850) da secção cilíndrica da 
carenagem. 


As estruturas das carenagens referidas são muito similares. Consistem 
Dome numa abóbada, secção bi-cónica, secção cilíndrica e uma secção cónica 
invertida. 








Bicomie Sechon A abóbada é um corpo semi-esférico com um raio de 1 metros, uma 

altura de 0,661 metros e um diâmetro de base de 1,890 metros. Consiste 

Anronditionma A numa concha abobadada, um anel de base, um anel em encapsulamento 
a ti | e reforços. 


—— t.ylindneal Sechon Encapsulation Ring 


Exhaust Dome Shell 


vents 


Reverse Cone Section 





A concha abobadada é uma estrutura em fibra de vidro 
com uma espessura de 8 mm. O anel de base, anel de 
encapsulamento e reforço são fabricados em ligas de alumínio de alta resistência. Uma cintura à base de borracha de sílica cobre o 
exterior da linha de divisão e um cinturão de borracha está comprimido entre as duas metades. Os cinturões de isolamento exterior e 
interior impedem a corrente de ar de entrar na carenagem durante o voo. 





A parte superior da secção bi-cónica é um cone de 25º com uma altura de 1,400 metros e a parte inferior é um cone de 15º com uma 
altura de 1,500 metros. A parte superior e a parte inferior estão interligadas. O diâmetro do anel superior é de 1,890 metros e o 
diâmetro do anel inferior é de 4,000 metros. 


A estrutura da secção cilíndrica é idêntica à da secção bi-cónica, isto é tem uma constituição em favos de mel de alumínio. Existem 

. . . nd “1/7 s r [and r 2 
duas entradas de ar condicionado na parte superior da secção cilíndrica e 10 saídas de exaustão com uma área total de 191 cm” na 
parte inferior. 


A secção cónica invertida é uma estrutura reforçada monocoque. E composta por um anel superior, um anel intermédio, reforços 
inferiores longitudinais e cobertura com tratamento químico. Para as carenagens 4000F e 4200F, estão disponíveis portas de acesso 
nesta secção. Para as carenagens 4000Z e 4200Z não existem portas de acesso. 


A superficie exterior da carenagem, especialmente a superfície da abóbada e da secção bi-cônica, sofre um aquecimento devido à 
corrente de ar a alta velocidade durante o lançamento. Deste modo, são adoptadas medidas que evitam o aquecimento para garantir 
que a temperatura na superficie interior seja inferior a 80ºC. 


A superficie exterior da secção bi-cónica e da secção cilíndrica são cobertas por um painel de cortiça especial. O painel na secção bi- 
cônica tem uma espessura de 1,2 mm e na secção cilíndrica tem uma espessura de 1,0 mm. 


O mecanismo de separação e ejecção da carenagem consiste em mecanismos de abertura laterais, mecanismo de abertura 
longitudinal e mecanismo de separação. Para as carenagens 4000F e 4200F o anel na base da carenagem está ligado com a secção 
curta dianteira do tanque criogénico do terceiro estágio por doze parafusos explosivos não contaminantes. Para as carenagens 4000Z 
e 4200Z a base do anel na carenagem está ligado com o topo da secção de equipamento por parafusos explosivos não contaminantes. 
A fiabilidade de um parafuso explosivo é de 0,9999. 


O plane de separação longitudinal da carenagem é o quadrante TI-IV (X0Z). O mecanismo de abertura longitudinal consiste em 
parafusos entalhados, mangueiras, mangueiras com cordas explosivas e detonadores, suportes dos detonadores e dois parafusos 
explosivos. Duas mangueiras de aço percorrem a linha de separação da carenagem. Dois detonadores não sensíveis estão fixados a 
cada extremidade das cordas explosivas. A quando da separação, os dois parafusos não contaminantes são detonados e cortados. Os 
detonadores fazem as cordas explosivas entrar em ignição, gerando-se gás a alta pressão o que leva à expansão das mangueiras de 
aço e à quebra dos parafusos entalhados. Nesta sequência, a carenagem separa-se em duas metades. O gás gerado fica selado nas 
mangueiras de aço, não havendo assim contaminação da carga. 


Uma das duas cordas explosivas pode ser detonada apenas se um dos quatro detonadores é accionado. Se uma das cordas explosivas 


é accionada, todos os parafusos entalhados podem ser quebrados, isto é a carenagem pode separar-se. Assim, a fiabilidade da 
separação longitudinal é muito elevada. 
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O mecanismo de separação da carenagem é composto por 

aan dobradiças e molas. Cada metade da carenagem é 

pre Emplociee Col Mutchedpulh suportada por duas dobradiças que se localizam no 

Mecaniom [ | a! / quadrante I e III. Existem seis molas de separação 

; | É colocadas em cada metade da carenagem; o máximo de 

força exercida por cada mola é de 37,8 kN. Após a 

abertura da carenagem, cada metade roda em torno de uma 

dobradiça. Quando a taxe de rotação da metade da 

carenagem é superior a 18º/s, a carenagem é ejectada. O 
processo cinemático é exemplificado na figura em baixo. 


Fairinp 


Laieral Scparalno 


Latyral Unkoking 
Mleohanisa 


OO Track of the Fairy 


Section [Ti 


ER ; 
Explcane Pol Palin 


Em cima: Mecanismo de separação da carenagem. 
Em baixo: Distribuição dos parafusos explosivos de separação 
lateral. 


2rd Stage 


Section F-F 





Podem ser incorporadas na secção bi-cónica da carenagem 
e na secção cilíndrica janelas transparentes às 
radiofrequências RF para fornecer ao satélite a capacidade 
de transmissão através da carenagem de acordo com as 
necessidades do utilizador. As janelas transparentes RF 
são fabricadas em fibra de vidro na qual a taxa de 
transparência é indicada na tabela em baixo. 


equencia (GHz) 
E o RE oO 





Podem ser proporcionadas portas de acesso à secção cilíndrica para permitir um acesso limitado ao satélite após a colocação da 
carenagem. Algumas áreas da carenagem não podem ser seleccionadas para a localização das janelas de radiofrequência RF. 
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O Complexo de Lançamento 


O complexo de lançamento LC2 para o foguetão Chang Zheng-3B no Centro de Lançamento de Satélites em X1 Chang, inclui a 
plataforma de lançamento, torre de serviço, torre umbilical, centro de controlo de lançamento, sistemas de abastecimento, sistemas 
de fornecimento de gás, sistemas de fornecimento de energia, torres de protecção contra relâmpagos, etc. Um desenho esquemático 
do complexo de lançamento em X1 Chang é apresentado na figura seguinte. 








| Semvce law 
2. Umbidical for 
+, Laumeh Pod $2 
4. Launch Comirol Comer (LOC) 
>. Anime Restam 
&. Erackiimo Static 
ToCrvogente Propellaot Foclng System 
E Sboraldhe Propellamt Fiel Sy stezio 
4. Launch Pod é 
A torre de serviço é composta pela torre do guindaste, equipamento movível, plataformas, elevadores, sistema de distribuição e 
fornecimento de energia, condutas de abastecimento para armazenamento do propolente, detectores de incêndio e extintores. 


Esta torre tem uma altura de 90,60 metros. No topo da torre existem dois guindastes. A altura de levantamento efectiva é de 85 
metros. A capacidade de carga é de 20.000 kg (guincho principal) e 10.000 kg (guincho suplente). Existem dois elevadores (com 
uma capacidade de 2.000 kg) para a elevação de pessoal e equipamentos. A torre tem plataformas para operações de verificação e 
operações de teste do foguetão lançador e da sua carga. 


A parte superior da torre é uma área limpa com ambiente controlado. O nível de limpeza é de Classe 100.000 e as temperaturas na 
área de operação do satélite encontram-se entre os 15 (Ce os 25 ºC. A acoplagem entre a carga e o veículo lançador, teste do satélite, 
encapsulamento da carenagem e outras actividades são levadas a cabo nesta área. Um guindaste superior telescópico está equipado 
para levar a cabo estas operações. Este guindaste pode rodar num ângulo de 180º e a sua capacidade é de 8.000 kg. 


Na torre de serviço, a Satã 812 é exclusivamente preparada para a carga. No seu interior é fornecida uma corrente eléctrica de 60Hz 
UPS (Fase 120V, SkW). A resistência é menos de 10. A área desta sala é de 8 m”. 


Para além de um sistema de hidratação, a torre de serviço está também equipada com pó extintor e extintores 1211. 


A torre umbilical serve para fornecer ligações eléctricas, condutas de gás, condutas líquidas, bem como as ligações para o satélite e 
para o foguetão lançador. A torre tem um sistema de braço amovível, plataformas e condutas de abastecimento criogénico. O 
abastecimento do lançador é levado a cabo através das condutas criogénicas. A torre umbilical também está equipada com sistemas 
de ar condicionado para a carga e carenagem, um sistema RF, sistemas de comunicações, plataformas rotativas, sistemas de extinção 
de incêndios, etc. Os cabos de fornecimento de energia são conectados ao satélite e ao lançador através desta torre umbilical. As 
condutas do ar condicionado são ligadas à carenagem também através desta torre para fornecer ar limpo. A limpeza do ar 
condicionado é de Classe 100.000 e a temperatura encontra-se entre os 15ºC e os 25ºC, com uma humidade entre 35% e 55%. 


A Sala 722 da torre umbilical é exclusivamente preparada para a carga. A sua área é de 8m” e no seu interior é fornecida uma 
corrente eléctrica de 60Hz/50Hz UPS (Fase 120V/220V/15A). A resistência é menos de 10. 


Na página seguinte encontra-se um esquema do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de satélites de X1 Chang. 
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Centro de Controlo de Lançamento 


O Centro de Controlo de Lançamento (CCL) é uma estrutura em fortim capaz de resistir a uma explosão violenta. As operações 
levadas a cabo na torre (tais como testes antes do lançamento, abastecimento, operações de lançamento) do foguetão lançador são 
controladas desde o CCL. O controlo de lançamento do satélite também pode ser levado a cabo no CCL. A sua área de construção é 
de 1.000 m”. 


O CCL inclui as salas de teste do veículo lançador, salas de teste dos satélites, sala de controlo de abastecimento, sala de controlo de 
lançamento, sala de informação para o director de missão, sistema de ar condicionado, passagens de evacuação, etc. Todo o CCL 
recebe ar condicionado. 


Existem duas salas para o teste dos satélites e cada uma tem uma área de 48,6 m”. a temperatura no interior das salas é de 20ºC com 
variação máxima e mínima de 5ºC. A humidade relativa é de 75%. Em cada sala existem painéis de distribuição de energia 
380V/220V, 50Hz e 120V/220V, 60Hz. A resistência é menos de 10. O satélite é conectado com o equipamento de controlo no 
interior da sala de teste através de cabos umbilicais. 


Estão disponíveis no interior das salas sistemas de telefone e de monitorização, bem como na torre e nos restantes locais. 
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Centro de Controlo e Comando da Missão 


O Centro de Controlo e Comando da Missão (CCCM) está localizado a 7 km do local de lançamento. Todo o edifício inclui duas 
partes: uma é a zona de comando e controlo e a outra é a zona de computação. A zona de comando e controlo consiste em duas 
áreas: a área de comando e a área de segurança. Em torno da primeira zona encontram-se salas de operação e escritórios. Existem 
uma sala de visitas no segundo andar e os visitantes podem observar o lançamento em ecrãs de televisão. Existem sistemas de 
televisão por cabo parta os visitantes. 


O CCCM tem como funções comandar todas as operações das estações de rastreio e monitorizar a performance e estado do 
equipamento, levar a cabo o controlo de segurança após o lançamento, obter informações sobre os parâmetros de localização do 
lançador a partir de estações e processar estes dados 
em tempo real, fornecer a aquisição e e obter dados 
para as estações de rastreio e para o Centro de 
Controlo de Satélites em Xi'an, fomecer 
informações à equipa de controlo e levar a cabo o 
processamento de dados após a missão. 


O CCCM possui um sistema de computadores a 
funcionar em tempo real; um sistema de comando e 
controlo; levar a cabo a monitorização e 
fornecimento de controlo, computadores sistemas 
de conversão D/A e A/D, sistemas de televisão, 
sistemas de gravação de dados e sistemas de 
telecomando; sistemas de comunicação, sistemas de 
temporização e transmissão de dados, e 
equipamento de impressão e revelação de filme. 


Centro de Controlo, Telemetria e Detecção 


O Centro de Controlo, Telemetria e Detecção 
(CCTD) do Centro de Lançamento de Satélites de 

= X1 Chang e o CCTD do Centro de Controlo de 
Satélites de X1'an, formam uma rede de Controlo, Telemetria e Detecção para cada missão. O CCTD do Centro de Lançamento de 
Satélites de X1 Chang consiste na estação de rastreio de X1 Chang, na estação de rastreio de Yibm e na estação de rastreio de 
Guiyang. O CCTD do Centro de Controlo de Satélites de X1"an consiste na estação de rastreio de Weiman, na estação de rastreio de 
X1amen e nos navios de instrumentação. 





O Centro de rastreio de Xi Chang inclui equipamentos ópticos, radar, telemetria e telecomando. É responsável pela medição e 
processamento dos dados de voo do foguetão lançador e também pelo controlo da zona de segurança. Os dados recebidos e gravados 
pelo sistema do CCTD são utilizados para o processamento e análise após a missão. 


As principais funções do CCTD são o registo dos dados iniciais de voo em tempo real, medição da trajectória do veículo lançador; 
recepção, gravação, transmissão e processamento dos dados e telemetria do foguetão lançador e do satélite; tomar decisões relativas 
à segurança; e computar o estado de separação entre o satélite e o lançador e respectivos parâmetros de injecção. 


Após o lançamento o foguetão é imediatamente seguido pelo equipamento óptico, de telemetria e por radares em torno do local de 
lançamento. Os dados recebidos são enviado para CCCM. Estes dados serão inicialmente processados e enviados para as estações 
respectivas. Os computadores das estações recebem estes dados e levam a cabo a conversão de coordenadas, utilizando esses dados 
como dados para orientar o sistema do CCTD para obter e seguir o alvo. 


Após a detecção do alvo, os dados medidos são enviados para os computadores na estação e para o CCCM para serem processados. 
Estes dados processados são utilizados para o controlo da segurança do voo. Os resultados das computações são enviados para o 
Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang e para o Centro de Controlo de Satélites de X1ºan em tempo real através de linhas de 
transmissão de dados. 


Em caso de falha durante as fases de voo do primeiro ou segundo estágio, o oficial de segurança tomará uma decisão tendo por base 
os critérios de segurança. 


A injecção orbital da carga é detectada pelos navios de rastreio e enviada para o Centro de Controlo de Satélites de X1'an. Os 
resultados são enviados para o CCCM de X1 Chang para processamento e monitorização. 


Em Órbita — Vol. 9 - N.º 102/ Outubro de 2010 419 


Em Órbita 


Lançamento do satélite de comunicações ZX-64 ZhongXing-6A 


Pelas 0900UTC do dia 4 de Setembro era iniciado o abastecimento criogênico ao terceiro estágio do foguetão CZ-3B Chang Zheng- 
3B (Y13) que transportava o satélite ZX-6A ZhongXing-6A na Plataforma de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de 
Satélites de X1 Chang. Toda a contagem decrescente decorreu sem qualquer problema e às 1414UTC era activado o sistema de 
controlo do lançador ao mesmo tempo que se procedia a uma verificação funcional de todos os sistemas. 


O lançamento ocorre às 1614:04,227UTC. Pelas 1614:14UTC o lançador inicia uma manobra de arfagem. Às 1615:13UTC ocorre o 
final da queima dos propulsores laterais de combustível líquido que se separam às 1615:15UTC. O final da queima do primeiro 
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estágio tem lugar às 1615:31UTC e a separação entre o primeiro e o segundo estágio ocorre às 1615:33UTC, com o segundo estágio 
a entrar em ignição de seguida. A separação da carenagem de protecção teve lugar às 1617:41]UTC. 


O final da queima do segundo estágio tem lugar numa dupla sequência: primeiro produz-se o final da queima do motor do segundo 
estágio às 1619:31UTC seguindo-se o final da queima dos motores vernier às 1619:36UTC. A separação entre o segundo e o terceiro 
estágio ocorreu às 1619:37UTC, dando-se início à primeira ignição do terceiro estágio que terminava às 1624:22UTC. O lançamento 
entrava às 1624:26UTC na denominada fase não propulsiva que terminaria às 1635:04UTC e iniciando-se a segunda ignição do 
terceiro estágio. Esta ignição terminava às 1638:04UTC dando-se início a um ajustamento de velocidade que demoraria 20 segundos 
terminando às 1638:24UTC. A separação do satélite ZX-6A ZhongXing-6A tinha lugar às 1639:43UTC. 
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Rokot lança satélites militares 


Um foguetão 14405 Rokot/Briz-KM (6309793567/72514) foi lançado do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk às 0330:18UTC do dia 8 de 
Setembro de 2010 colocando em órbita três satélites militares destinados a comunicações estratégicas e civis, o Gonets-M n.º 12L, o 
Cosmos 2467 (um satélite do tipo Strela-3) e o Cosmos 2468 (um satélite do tipo Rodnik). 


Os satélites Gonets-M, Strela-3 e Rodnik, comunicações estratégicas 


Sendo uma versão melhorada dos satélites Gonets, o satélite Gonets-M, fabricado pela Reshetnev (antiga NPO Prikladnoi Mekhaniki 
(NPO PM)) e com uma massa de 280 kg no lançamento, é a versão civil dos satélites 17F13 Strela-3 que são satélites de 
comunicações militares com a capacidade de gravar transmissões 
recebidas e de as retransmitir para qualquer estação de recepção 
localizada por debaixo da sua órbita. Estes satélites são operados 
na constelação Gonets-DIM. O sistema Gonets está disponível 
para apoiar as organizações internacionais de saúde permitindo- 
lhes serviços de comunicações globais para a transferência de 
dados médicos e outros registos para locais remotos. 


Os satélites operacionais são colocados em constelações de doze 
satélites localizados em dois planos orbitais (seis satélites por 
plano) entre 1996 e 1998. Cada satélite está equipado com um 
único canal simultâneo terra-satélite e satélite-terra. A bordo faz- 
se o armazenamento de 12 Mbites de dados com um fluxo de 
transmissão de 2,4 kbit/s. O controlo de atitude do satélite é 
conseguido através da estabilização por gradiente de gravidade. 
O satélite é alimentado por um sistema de fornecimento de 
energia através de células solares e baterias de níquel — 
hidrogénio, fornecendo 40 W de energia para a instrumentação 
que é desenhada com um tempo de vida útil de dois anos. 


Na sua variante comercial os satélites (Gonets) são capazes de 
armazenar e transmitir informações em 2 a 3 canais nas bandas 
de 2.004 MHz a 400 MHz com uma potência de 10 W. Os fluxos 
de transmissão disponíveis incluem os 2,4 kbit/s, 9,6 kbit/s e 64 
kbrt/s com uma capacidade de armazenamento a bordo de 
8Mbytes. O terminal portátil é semelhante a um telemóvel e pesa entre os | kg e os 3 kg. Os satélites Gonets encontravam-se em 
órbitas com uma altitude média de 1.350 km com uma inclinação de 82,5º, similares aos satélites Strela-3, mas distribuídos em seis 
planos orbitais com um número total de 36 veículos. A infra-estrutura garante um tempo médio de comunicação de 20 minutos com 
uma probabilidade de mais de 80%. 





O primeiro satélite Gonets-M foi colocado em órbita a 21 de Dezembro de 2005'* por um foguetão 11K65M Kosmos-3M. 


Os satélites 17F13 Strela-3, construídos pela Reshetnev (antiga NPO Prikladnoi Mekhaniki (NPO PM)), consiste na segunda geração 
de satélite de comunicações estratégicas militares cujo desenvolvimento foi iniciado em 1973 para substituir os satélites 11F625 
Strela-1IM e 11F610 Strela-2M. Mais pesados do que os satélites Strela-IM, os Strela-3 eram inicialmente lançados em conjuntos de 
seis veículos por foguetões 11K68 Tsyklon-3. Uma constelação operacional consiste em doze satélites em dois planos orbitais 
distanciados 90º. Com uma forma cilíndrica tendo uma massa de 225 kg, uma altura de 1,50 metros e diâmetro de 1,00 metros, os 
satélites são estabilizados por gradiente de gravidade que consiste num mastro que se coloca em posição em órbita para assim 
proporcionar uma estabilização passiva. Cada satélite está equipado com um único canal simultâneo terra-satélite e satélite-terra. A 
bordo faz-se o armazenamento de 12 Mbites de dados com um fluxo de transmissão de 2,4 kbit/s. A empresa NII-TP era responsável 
pela carga de comunicações a bordo. 


8 O lançamento teve lugar às 1934:20,320UTC e foi levado a cabo pelo foguetão 11K65M Kosmos-3M (53727232) desde o 
Complexo de Lançamento LC132/1 do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk, sendo também colocado em órbita o satélite Cosmos 2416 do 
tipo Rodnik. 
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Os primeiros satélites foram colocados em órbita a 15 de Janeiro de 1985” e o sistema foi aceite para serviço militar em 1990. Em 
1992 os Strela-3 substituíam os satélites os satélites Strela-IM e em 1994 substituíam os satélites Strela-2M. Devido à retirada de 
serviço dos foguetões 11K68 Tsyklon-3, os satélites Strela-3 começaram a ser colocados em órbita por foguetões 11K65M Kosmos- 
3M a partir de 2002, lançando dois satélites em cada missão. A partir de 2008 começaram a ser utilizados foguetões Rokot/Briz-KM. 


Os satélites Rodnik, também construídos pela Reshetnev (antiga NPO Prikladnoi Mekhaniki (NPO PM)), constituem versões 
melhoradas dos satélites Strela-3 


Os satélites Rodnik surgem como um melhoramento dos satélites 17F13 Strela-3 que representam a segunda geração de satélites 
militares de comunicações e que foram inicialmente desenvolvidos para o GRU (Glavnoye Razvedovatelnoye Upravlenie), o 
directorado de inteligência militar das forças militares soviéticas. Os satélites recebem as comunicações por parte do emissor no 
solo, gravam a informação a bordo e transmitem essa informação quando passam sobre o receptor. 


O foguetão Rokot/Briz-KM 


Caracteristicas gerais e descrição 


O foguetão Rokot/Briz-KM é um lançador russo a três 

estágios de propulsão líquida totalmente operacional 

| que comercialmente disponibilizado pala empresa 

yr comercial Eurockot Launch  Servives para 

lançamentos para a órbita terrestre baixa. A Eurockot 

Launch Servives é uma empresa germano-russa que 

foi especificamente formada para oferecer 
comercialmente o foguetão Rokot/Briz-KM. 


Este foguetão utiliza como os seus dois primeiros 
estágios o míssil balístico Intercontinental RS-18 (SS- 
I9 Stiletto). O RS-18, que foi originalmente 
desenvolvido como o míssil UR-100N, foi desenhado 
entre 1964 e 1975. Mais de 360 RS-18 foram 
fabricados durante os anos 70 e 80. O R$S-18 fornece 
assim os dois primeiros estágios, sendo o Briz-KM o 
terceiro estágio deste lançador. Este estágio está 
equipado com um motor capaz de múltiplas queimas e 
consome propolentes líquidos. 


O foguetão Rokot disponibilizado pela Eurockot é a 


versão comercial do lançador Rokot básico que foi 
lançado três vezes desde o Cosmódromo GIK-5 
Baikonur. A versão comercial, o lançador Rokot com 
o estágio superior Briz-KM, é a única versão 
disponibilizada pela Eurockot. 


A unidade propulsora que fornece os dois primeiros 
estágios para p foguetão Rokot provém dos mísseis 
RS-18 existentes e são acomodados dentro dos 
sistemas de transporte / armazenamento existentes. O 
terceiro estágio que fornece a capacidade orbital 
contém um sistema de controlo / orientação moderno 
e autónomo que controla os três estágios. Capacidade 
de múltiplas ignições por parte do terceiro estágio 
permite a implementação de vários esquemas de 


a j | | | va injecção de cargas. 
HOBOCTANTIT] tp cocmoanom ANECENI Especificamente, o foguetão Rokot é composto por: a) 
Tg a | | uma unidade de propulsão RS-18 (fornecendo o 

P Õ K Õ | H PAN O = Db VI ij É primeiro e o segundo estágio); b) um sistema 


compósito superior. 





2 O lançamento teve lugar às 1452UTC e foi levado a cabo por um foguetão 11K68 Tsyklon-3 desde o Complexo de Lançamento 
LC32 do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. A bordo seguiam os satélites Cosmos 1617 (Strela-3 n.º 1), Cosmos 1618 (Strela-3 n.º 2), 
Cosmos 1619, Cosmos 1620, Cosmos, 1621 e Cosmos 1622, sendo estes quatro últimos apenas modelos. 
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O sistema compósito superior é composto por: a) o estágio superior Briz-M; b) a carenagem; c) adaptador de carga ou sistema de 


carga múltipla; d) o veículo espacial. 


O lançamento ocorre a partir do sistema de transporte / armazenamento erecto 
sobre o solo (os lançamentos a partir de silos são levados a cabo desde o mesmo 
contentor). O lançador encontra-se fisicamente apoiado num anel no fundo do 
contentor de lançamento. A ligação umbilical entre o lançador e o contentor de 
lançamento é separado mecanicamente no lançamento. Durante o lançamento, o 
foguetão é orientado por dois carris de guia no interior do contentor de 
lançamento. O contentor é utilizado uma única vez. O contentor protege a 
plataforma de lançamento dos escapes e chamas provenientes do motor, e 
garante que a temperatura correcta e níveis de humidade são mantidos dentro 
dos limites durante o armazenamento e operações. 


Características | 
Massano lançamento | 07O00kg 
Númerodeestgios | a 


N504 ! UDMEA para os três estagios 
Diâmetro externo 250 m (Carenagem= 2,5 x 2,62m) 
: para uma orbita a 200 km inclinada 62º 





O primeiro estágio 


O primeiro estágio do foguetão Rokot tem um diâmetro externo de 2,5 metros e 
um comprimento de 17,2 metros. O corpo principal do estágio contém os 
tanques de N,04 e UDMH separados por um anteparo comum. A pressurização 
dos tanques é conseguida ao se utilizar um sistema de gás quente. O sistema de 
propulsão é composto por quatro motores em suspensão cardan, de ciclo 
fechado e alimentados por turbo-bombas com a designação RD-0233/RD-0234. 
O primeiro estágio contém quatro retro-motores sólidos para a separação entre o 
primeiro e segundo estágios. 


Motor Principal 


Força ao nivel do mar 


RD-0233/RD-0234 
N204 / TDMH 
1870 kN 
2070 EN (cada motor 520 kN) 


Força no vacuo 
Imp 





O segundo estágio 


O segundo estágio do foguetão Rokot tem um diâmetro externo de 2,5 metros e 
um comprimento de 3,9 metros. Contém um motor fixo de ciclo fechado 
alimentado a turbo-bomba designado RD-0235 e motores vernier RD-0236 para 
controlo direccional. A separação entre o primeiro e o segundo estágio é uma 
separação “a quente” devido ao facto de que os motores vernier são accionados 
mesmo antes da separação. Os gases da exaustão são divergidos por escotilhas 
especiais no primeiro estágio. Após a separação, o primeiro estágio é “travado” 
por retro-foguetões, depois o motor do segundo estágio entra em ignição. Tal 
como o primeiro estágio, contém um anteparo comum e um sistema de 
pressurização a gás quente. Cada motor RD-0236 contém uma turbo-bomba e 
quão câmaras de combustão (cada uma pode ser direccionada numa direcção) 
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O sistema compósito superior 


A figura em baixo mostra o sistema compósito Motor Principal 


superior do foguetão 15A35 Rokot que consiste no No04 | UDMH 


estágio Briz-M, carenagem, adaptador de carga e “AD EN 
veículo espacial. 
Impulso es pecífico no vácuo 
O terceiro estágio Briz-M 


O estágio Briz-M que foi adoptado como a versão 


standard do terceiro estágio para a versão comercial 

do foguetão Rokot, deriva do estágio original Briz-M 
utilizado durante os três primeiros voos do Rokot. O NO * UDMH 

estágio é composto por três compartimentos es TER 15.76 EN 

principais que incluem o compartimento de 
propulsão, o compartimento de equipamento 
(hermeticamente selado) e o compartimento 
interestágio. De forma a acomodar que satélites de 
maiores dimensões sejam acomodados e para reduzir 
as cargas dinâmicas, foram introduzidas alterações 
estruturais ao estágio Briz-K. A estrutura da secção 
de equipamento do estágio Briz-K original foi 
alargada e aplanada ao se fazer uma redistribuição do 
equipamento de controlo. 








O novo compartimento de equipamento pode também 
actuar como um sistema de carga múltipla permitindo 
assim que vários satélites sejam colocados em órbita 
no mesmo lançamento. Adicionalmente, o 
compartimento foi reforçado com a introdução de 
novas paredes de reforço para proporcionar uma 
rigidez estrutural adequada. Além disso, o estágio 
superior Briz-KM já não se encontra fixo ao lançador 
na sua base mas encontra-se suspenso no interior do 
compartimento de transição alongado. Este 
compartimento é uma estrutura de suporte que 
fornece uma interface mecânica na unidade de 
propulsão e acomoda o sistema de separação do Briz- 
KM. 





Consequentemente, a carenagem está agora fixada 
directamente ao compartimento de equipamento. 
Podem assim ser acomodadas uma grande variedade de configurações de carga, variando de lançamentos de um único satélite a 
vários veículos, posicionados num único nível ou em dois ou mais níveis utilizando um sistema de transporte indicado. 





O compartimentou de equipamento do Briz-KM contém: 


e Um sistema de telemetria incluindo transmissores e antenas. O Briz-KM também contém gravadores para uma capacidade 
de arquivo e transmissão de telemetria. 


e Sistemas de orientação, navegação e controlo para todos os estágios de voo e manobras antes e após a separação da carga. 
Contém um sistema de orientação inercial baseado numa giro-plataforma de três eixos num computador de bordo. O 
Sistema de Controlo possuí três canais independentes com votação por maioria e é totalmente autónomo em relação em 
controlo no solo. 


e Sistema de detecção com antenas de recepção / transmissão. 


O Briz-KM pode também ser equipado com até três baterias Ag/Zn que podem fornecer tanto o Briz-KM como os sistemas das 
cargas. O compartimento de propulsão consiste no compartimento de combustível e motores de propulsão incluindo o equipamento 
associado. 


O compartimento de propulsão do Briz-KM incluindo os tanques de combustível e os sistemas de propulsão foi obtido sem qualquer 
alteração a partir da configuração do Briz-K. Os tanques de combustível consistem num tanque de combustível de baixa pressão 
(UDMH) e um tanque de oxidante (N,04) separados por um anteparo comum. O tanque inferior de oxidante rodeia do motor 
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principal de 20 kN. Cada tanque contém equipamento tal como deflectores, condutas de alimentação e dispositivos de controlo de 
ulagem para facilitar as reignições do motor principal durante as fases de imponderabilidade. 


Os sistemas de propulsão do Briz-KM incluem um motor principal, motores vernier e de controlo de atitude que estão localizados na 


base do compartimento de propulsão 
entao E a a E Alimentação de turbo-bomba em ciclo fechado 
J 20 EN 
Força no vãc 
azoto. Os 12 motores de controlo de ais air ES 
15,76 EN 
atitude de 16 N controlam as manobras E E e 
| º 
E E A a xi igniçõ 
ERAS du a fatal disgenel 
pa 
colocação do propolente antes da da di ice da 
reignição do estágio e para manobras Fono mise de dE LO0O s 
Dis O mola pancpal de dO EN 


fornece o maior impulso para se atingir 
a órbita final. As características e 


extensa herança de voo de todos estes : ee oa 
5 Alimentação bipropolente 
motores estão assinaladas nas duas 7 


tabelas ao lado. 400 N 


Fobos-1, Fobos-2 e Mars-91 


1. A 

Sem combustível o estágio Briz-KM a baia mi onimel a SE 

denis do: GOO Es 
total do oxidante (N,04) é de 3.300 kg, Modo de operação Impulso ou estado estacionário 


enquanto que a massa de combustível Polvus, Kvant-2, Ervstal, Spektr, Priroda, FGB 
(UDMH) é de 1.665 kg. 





A carenagem 


A carenagem utilizada no Rokot foi especialmente desenhada para a versão comercial do lançador e tem por base a tecnologia 
utilizada noutros programas da empresa Khrunichev. 


A carenagem é montada no topo da secção de equipamento do terceiro estágio. A separação da carenagem e a sua ejecção são 
conseguidas através de mecanismos de separação que seguram as suas duas metades ao longo de uma linha vertical através de um 
sistema pirotécnico localizado no nariz da carenagem. Imediatamente após este evento, vários piro-parafusos na linha de separação 
horizontal da carenagem são accionados e as duas metades são então libertadas para serem separadas por meio de molas. As duas 
metades rotacionam em ganchos localizados nas bases e são subsequentemente ejectadas. 


O desenho conceptual é baseado no desenho da carenagem utilizada nos foguetões 8K82KM Proton-M comerciais. A carenagem é 
fabricada a partir de uma fina camada de compósito de fibra de carbono com uma estrutura em favos de mel em alumínio. 


A Khrunichev tem vindo a utilizar a fibra de carbono para as carenagens desde 1985. são especialmente úteis para a absorção de 
ruído acústico. 


O sistema de separação da carenagem tem uma excelente herança no seu desenho. Os seus mecanismos têm sido extensivamente 
testados no solo e utilizados em vários programas. 


O contentor de transporte e lançamento 

O contentor de transporte e lançamento (CTL) fornece as seguintes funções: 

e Armazenamento da unidade de propulsão em condições climáticas controláveis; 

e Transporte da unidade de propulsão (primeiro e segundo estágio); 

e Erecção do lançador na plataforma de lançamento; 

e Preparação pré-lançamento do lançador e protecção ambiental; 

e Lançamento, 
O CTL consiste de: 

e Um contentor cilíndrico; 

e Uma extensão para o terceiro estágio / carga; 


e Guias internos; 
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e Sistemas para abastecimento, pressurização; controlo térmico e apoio eléctrico. 
Qualificação do Rokot e historial de voo 


O sistema de lançamento Rokot tem a longa história de voos com um registo excelente. Para manter esse registo impressionante, que 
inclui um registo de 80 lançamentos desde 1983 sem qualquer falha para o lançador Rokot (RS18), a Eurockot manteve 
propositadamente o maior número possível de características na sua versão comercial em relação à versão militar. 


A versão original, o Rokot-K (com o estágio Briz-K) foi lançada com sucesso três vezes a partir de um silo desde o Cosmódromo 
GIK-5 Baikonur. No entanto, esta versão não podia servir o mercado anunciado pela Eurockot para as inclinações altas ou polares. 
Além do mais, a configuração do Rokot-K não permitia o lançamento de grandes cargas para orbitas terrestres baixas. 


Assim, para proporcionar operações comerciais do lançador Rokot para o mercado referido, a Eurockot procedeu a modificações ao 
lançador Rokot-K e abriu uma nova base de lançamento no Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. Para manter a herança do Rokot-K e do 
RS-18 lançado desde silos e de contentores móveis, é utilizado um sistema idêntico para lançamentos acima do solo em Plesetsk. De 
forma similar, não se procederam a grandes modificações nos sistemas aviónicos / controlo para o sistema Rokot/Briz-KM. Somente 
foram levadas a cabo alterações estruturais ao sistema compósito superior. Todas as modificações foram submetidas a um extensivo 
programa de qualificação antes dos primeiros lançamentos. 


Os primeiros lançamentos do Rokot tiveram lugar com a configuração Rokot-K e foram lançados com uma pequena carenagem 
desde um silo no Cosmódromo GIK-5 Baikonur. Os dois primeiros lançamentos tiveram lugar a 20 de Novembro de 1990 e 20 de 
Dezembro de 1991. Durante estes voos foram levadas a cabo experiências geofísicas. Nestes voos, após o final da queima dos dois 
estágios, foi levada a cabo com sucesso a separação do estágio superior Briz, realizando-se um voo sub-orbital controlado e 
estabilizado, atingindo-se uma altitude máxima de 900 km a uma inclinação de 65º. Foi nesta fase do voo que foram levadas a cabo 
as experiências. 


Várias reignições do motor principal do estágio superior foram levadas a cabo nestes voos. Os primeiros lançamentos permitiram o 
ensaio da eficiência de todos os sistemas e equipamentos do veículo de lançamento, estimando-se a performance da dinâmica do 
estágio superior em condições de ausência de peso durante as múltiplas reignições da unidade de propulsão, e procedeu-se à 
aquisição de dados a nível de choques, cargas vibracionais e acústicas. 


O terceiro lançamento do Rokot foi levado a cabo com sucesso a 26 de Dezembro de 1994. Em resultado deste lançamento o satélite 
de radioamador Rádio-ROSTO com uma massa de cerca de 100 kg foi colocado numa órbita circular baixa com uma altitude de 
1.900 km e uma inclinação de 65º. Várias reignições do estágio superior também foram levadas a cabo neste voo. 


Os cinco lançamentos seguintes foram levados a cabo sob os auspícios da Eurockot, usando a versão comercial Rokot/Briz-KM e 
foram todos bem sucedidos. Os lançamentos foram levados a cabo desde a plataforma da Eurockot em Plesetsk. O primeiro 
lançamento a ser levado a cabo sob a gestão da Eurockot foi o Commercial Demonstration Flight (CDF) que colocou em órbita dois 
satélites simulados, o SIMSAT-1 e o SIMSAT-2. 


Esta missão CDF permitiu que a Eurockot atingisse os seguintes objectivos: 
e Alcance da prontidão operacional das operações comerciais em Plesetsk; 
e Verificação em voo da configuração Rokot/Briz-KM; 


e Injecção orbital de dois satélites ssmulados (SIMSAT-1 e SIMSAT-2) numa órbita com uma altitude de 547 km e uma 
inclinação de 86,4º; 


e Teste e verificação das instalações técnicas, plataforma de lançamento, sistema de abastecimento, operações, equipamento 
de suporte eléctrico no solo, e sistema de medição de dados, registo e processamento; 


e Medição e avaliação do ambiente da carga durante o voo e confirmação dos dados existentes no Guia do Usuário; 
e Demonstração da fiabilidade inerente dos sistemas do veículo lançador Rokot. 


O quadro seguinte mostra os lançamentos levados a cabo até á data pelo foguetão Rokot/Briz-KM. 
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Lançamento Data roca Plataforma Veículo Carga 
Lançamento 
Monitor-E GVM (27840 2003-0314) 
MIMOSA-Macek (27841 2003-031B) 
DTUSat (27842 2003-031C) 
MOST (27843 2003-031D) 
2003-031 30-Jun-03 GIK-1 Plesetsk  LC133/1  511199200811/72503 Cute-I (27844 2003-031E) 
QuakesSat (27845 2003-031F) 
AAU-Cubesat (27846 2003-031G) 
CanX-1 (27847 2003-031H) 
CubeSat XI-IV (27848 2003-031J) 
2003-050 30-Out-03 GIK-1 Plesetsk LC133 4921921121/72506 SERVIS-1 (28060 2003-0504) 
2005-032 26-Ago-05 GIK-1 Plesetsk  LC133/3 6307823115/72507 Monitor-E (28822 2005-0324) 
2005-F03 8-Out-05  GIK-1 Plesetsk  LC133/3 4925882030/72508 CryoSat-1 (Earth Explorer-1) 
2006-031 28-Jul-06  GIK-1 Plesetsk  LC133/3 4925882032/72504  KOMPSat-2 'Arirang-2' (29268 2006-0314) 
Yubileyniy (32953 2008-0254) 
Cosmos 2437 (32954 2008-025B) 
Cosmos 2438 (32955 2008-025C) 
Cosmos 2439 (32956 2008-025D) 
2009-013 17-Mar-09 GIK-1 Plesetsk  LC133/3 Lala GOCE (34602 2009-0134) 
Cosmos 2451 (35498 2009-0364) 
2009-036 6-Jul-09  GIK-1 Plesetsk  LC133/3 4921791573/72510 Cosmos 2452 (35499 2009-036B) 
Cosmos 2453 (35500 2009-036€) 
2009-059 2-Nov-09  GIK-1 Plesetsk  LC133/3 4925882033/72513 ROBRS cs nai Ea 
2010-023 2-Jun-10  GIK-1 Plesetsk  LC133/3  511199200711/72516 SERVIS-2 (36588 2010-0234) 
Gonets-M n.º 12L (37152 2010-0434) 
2010-043 8-Set-10 | GIK-1 Plesetsk  LC133/3 6309793567/72514 Cosmos 2467 “Strela-3º (37153 2010-043B) 
Cosmos 2468 *Rodnik” (37154 2010-043C) 


2008-025 23-Mai-08 GIK-1 Plesetsk  LC133/3  5113922114/72509 





Revalidação dos mísseis R$-18 utilizados pala Eurockot 


As unidades de propulsão RS-18 utilizadas pela Eurockot para o foguetão lançador Rokot são mísseis balísticos Intercontinentais que 
foram atribuídos para a Eurockot pelo governo russo. Os RS-18 recebidos pela Khrunichev são submetidos a um programa de 
revalidação antes de serem utilizados como lançador espaciais. De forma geral este procedimento envolve: 


e Apósa retirada do combustível, os RS-18 são removidos dos seus silos para armazenamento; 


e Os R$S-18 são armazenados em condições climática controladas num estado inactivo no interior dos seus contentores de 
transporte até ao início dos preparativos para o lançamento (a atmosfera no interior dos contentores é climaticamente 
controlada utilizando-se azoto seco); 


e Verificações constantes de controlo de qualidade dos RS-18 através de programas regulares de testes que envolve a sujeição 
de partes a testes de voo, testes dos motores «a quente» e análise física destrutiva incluindo testes metalúrgicos, bem como 
testes funcionais das unidades de propulsão armazenadas. 


O foguetão Rokot/Briz-KM 


O lançamento desta missão estava inicialmente previsto para ter lugar em Fevereiro de 2010, sendo adiado para Março e 
posteriormente para Setembro. As informações relativas aos preparativos, e por se tratar de uma missão militar, são escassas no 
entanto sabe-se que o processamento do foguetão 14A05 Rokot/Briz-KM (6309793567/72514) teve lugar em princípios do mês de 
Agosto, realizando-se os testes pneumáticos do estágios superior Briz-KM (72514), os testes do sistema de medição de bordo e 
tendo-se finalizado os testes eléctricos nas interfaces com os estágios inferiores. 


A 30 de Agosto os três satélites estavam já acoplados ao estágio superior seguindo-se a sua integração na carenagem de protecção e 
o posterior transporte para a Plataforma de Lançamento LC133/3 que teve lugar no dia 1 de Setembro. 


O lançamento acabou por ter lugar às 0330:18UTC do dia 8 de Setembro de 2010. A bordo seguiam os satélites Gonets-M n.º 12L, 
um satélite Strela-3 (que recebeu a designação Cosmos 2467) e um satélite Rodnik (que recebeu a designação Cosmos 2468). 
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Progress M-07M a caminho da ISS 


Um novo veículo de carga foi lançado para a estação espacial internacional a 10 de Setembro de 2010, mantendo assim a 
operacionalidade do complexo. Estes lançamentos irão assumir um papel ainda mais importante com a retirada de serviço dos 
vaivéns espaciais norte-americanos em 2011. 


Assim, o voo do Progress M-07M foi a continuação de um sucesso iniciado a 20 de Janeiro de 1978 com a colocação em órbita do 
Progress-1 (10603 1978-0084). 


De novo a NASA decidiu designar um veículo pertencente a outra nação com uma designação que não corresponde à verdade. 
Sendo esta a missão ISS-39P, a NASA designa este cargueiro como Progress-39, referindo-se assim ao número sequencial no 
programa da estação espacial internacional. Porém, esta é uma designação que induz em erro muitos dos leitores. Na realidade o 
cargueiro Progress-39 “7K-TG n.º 147” (19728 1988-1144) foi lançado às 0411:36,840UTC do dia 25 de Dezembro de 1988 por um 
foguetão 114511U2 Soyuz-U2 (E15000-029) a partir da Plataforma de Lançamento PU-S do Complexo de Lançamento LC1 do 
Cosmódromo NIIP-5? Baikonur, tendo acoplado a 27 de Dezembro (0537:00UTC) com a estação espacial Mir. O Progress-39 
separar-se-ia da Mir a 7 de Fevereiro de 1989 (0645:34UTC), reentrando na atmosfera terrestre às 1349:00UTC mesmo dia. 


Os cargueiros Progress M-M 


Ao abandonar o seu programa lunar tripulado a União Soviética prosseguiu o seu programa espacial ao colocar sucessivamente em 
órbita terrestre uma série de estações espaciais tripuladas nas quais os cosmonautas soviéticos e posteriormente russos estabeleceram 
recordes de permanência no espaço. Começando inicialmente com estadias de curtas semanas e passando posteriormente para longos 
meses, os cosmonautas soviéticos eram abastecidos no início pelas tripulações que os visitavam em órbita, mas desde cedo, e 
começando com a Salyut-6, a União Soviética iniciou a utilização dos veículos espaciais de carga Progress. Os Progress 
representaram um grande avanço nas longas permanências em órbita, pois permitiam transportar para as estações espaciais víveres, 
instrumentação, água, combustível, etc. Os cargueiros são também utilizados para elevar as órbitas das estações, para descartar o lixo 
produzido a bordo dos postos orbitais e para a realização de diversas experiências científicas. 


Radiadores 


| | Tanques de 
Secção pressurizada a A Fd combustivel 
dos sistritias À | | | Matar principal 
aviindcos a 
Atenas ade 


Tanques de Muídos a a | BA (a detecção orbitais 


Esenillha de : | - | 
SEIviço a ? | = Motores de manobra 


Senses difrevoernollios 
Apntena de TV 


Secção de carga Palmel sobr 


pressurizad 


Settela ale 
acoplagerm 
Camara de acoplage 
Escotilha de avesm 
Antena de TV 
Esvotilha de serviço 





? NIIP — Nauchno-lIssledovatelskiy Ispytatelny Poligon (Polígono Estadual de Pesquisa Científica). 
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Ao longo de 30 anos foram colocados em órbitas dezenas de veículos deste tipo que são baseados no mesmo modelo das cápsulas 
tripuladas Soyuz e que têm vindo a sofrer alterações e melhorias desde então. 


A versão carga da Soyuz 


O cargueiro 11F615A60 (7K-TGM) n.º 407 foi o 130º cargueiro russo a ser colocado em órbita, dos quais 43 foram do tipo Progress 
(incluindo o cargueiro Cosmos 1669), 68 do tipo Progress M (incluindo o Progress M-SO1), 11 do tipo Progress Ml e 7 do tipo 
Progress M-M. Os Progress 1 a 12 serviram a estação orbital Salyut-6; os Progress 13 a 24 e o Cosmos 1669 serviram a estação 
orbital Salyut-7; os Progress 25 a 42, Progress M a M-43 e Progress M1-1, M1-2 e M1-5 serviram a estação orbital Mir. O cargueiro 
Progress M-SO1 também fo1 utilizado para transportar carga para a ISS ao mesmo tempo que servia para adicionar o módulo Prrs. 


O veículo Progress M-M (11F615A60) é uma versão modificada do modelo 7K-TGM Progress (11F615A55), com um novo 
computador TsVM-101 no lugar do velho computador Árgon-16 e com um novo sistema compacto digital de telemetria MBITS no 
lugar do velho sistema de telemetria analógico. Estas alterações permitem um sistema de controlo mais rápido e eficiente, ao mesmo 
tempo que permitem uma redução de 75 kg na massa total do sistema de aviónicos. A estrutura do novo sistema de controlo, a 
arquitectura do software utilizado e das suas capacidades, bom como a sua natureza modular, permite um ajustamento mais fácil a 
novos sensores. 


Tal como os outros tipos de cargueiros, o Progress M-M é constituído por três módulos: 


e Módulo de Carga — GO “Gruzovoi Otsek” (com um comprimento de 3,0 metros, um diâmetro de 2,3 metros e um peso de 
2.520 kg) com um sistema de acoplagem e está equipado com duas antenas tipo Kurs; 


e Módulo de Reabastecimento — OKD “Otsek Komponentov Dozapravki” (com um comprimento de 2,2 metros, um 
diâmetro de 2,2 metros e um peso de 1.980 kg) destinado ao transporte de combustível para as estações espaciais; 


e Módulo de Serviço PÃO “Priborno-Agregatniy Otsek'* (com um comprimento de 2,3 metros, um diâmetro de 2,1 metros 
e um peso de 2.950 kg) que contém os motores do veículo tanto para propulsão como para manobras orbitais. O seu 
aspecto exterior é muito semelhante ao dos veículos tripulados da série 17K-STM Soyuz TM (11F732). 


Está previsto que os lançamentos dos veículos de carga russos sejam no futuro levados a cabo pelos foguetões 14414 Soyuz-2.la em 
vez dos foguetões 11A511IU Soyuz-U, com os dois lançadores a serem utilizados em simultâneo durante um período de tempo. 
Prevê-se também que os lançamentos dos veículos tripulados Soyuz TMA e Soyuz TMA-M serão lavados a cabo pelo foguetão 
14414 Soyuz-2-1A e mais tarde os lançamentos dos veículos de carga serão levados a cabo pelos foguetões 14414 Soyuz-2-1B. 


Esta alteração acontece devido ao facto que, tal como aconteceu com os foguetões 8K82K Proton-K, os sistemas de controlo 
analógicos utilizados nos foguetões 11A511U Soyuz-U e 114511U-FG Soyuz-FG são fabricados na Ucrânia. Como a agência 
espacial russa Roscosmos e o Ministério da Defesa Russo não querem depender de um fabricante estrangeiro, torna-se necessário 
proceder a esta alteração nos lançadores pois os novos sistemas de controlo e telemetria são fabricados na Rússia. 
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A seguinte tabela indica os últimos dez veículos de carga colocados em órbita: 


Designação 


termica Lançamento Acoplagem 


Progress 


M-65 (30P) 
M-01M (31P) 
M-66 (32P) 
M-02M (33P) 
M-67 (34P) 
M-03M (35P) 
M-04M (36P) 
M-05M (37P) 
M-06M (38P) 
M-07M (39P) 


2008-0434 
2008-0604 
2009-006A 
2009-024A 
2009-0404 
2009-056A 
2010-0034 
2010-0184 
2010-0334 
2010-044A 


10-Set-08 
26-Nov-08 
10-Fev-09 
7-Mai-09 

24-Jul-09 

15-Out-09 
3-Fev-10 
28-Abr-10 
30-Jun-10 
10-Set-10 


17-Set-08 
30-Nov-08 
13-Fev-09 
12-Mai-09 
29-Jul-09 
18-Out-09 
5-Fev-10 
1-Mai-10 
4-Jul-10 
12-Set-10 


Separação 


14-Nov-08 
6-Fev-09 
6-Mai-09 
30-Jun-09 
21-Set-09 
22-Abr-10 
10-Mai-10 
26-Out-10 
31-Ago-10 
20-Dez-10 
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Reentrada 


7-Dez-08 

8-Fev-09 
18-Mai-09 
13-Jul-09 
27-Set-09 
27-Abr-10 

1-Jul-10 


6-Set-10 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos dos veículos de carga russos. Todos os lançamentos são levados a cabo 
desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur por foguetões 114511U Soyuz-U e tiveram como destino a estação espacial 


internacional ISS. Tabela: Rui C. Barbosa. 


Em Órbita — Vol. 9 - N.º 102 / Outubro de 2010 


= 2 | 








434 


suporte 
Interestágio 
-— Fanque 
QUErostno 
—— Equipamento 
ai de controlo u 
medição 


= Tanque 
oxigênio liquido 
(ra MR “Motor RD-OLIO 
HE ta 
É Rs Suporte 


interestágio 


Tanque 


o intertanque 


— Fanque 
|) Querosene 
) 


f 


| 


i 
1] 


! 


Motores RD-IIR 


Motores 
vernlder 





Em Órbita 


O foguetão 1IASHU Soyuz-U 


O foguetão 114511U Soyuz-U é a versão do lançador 114511 Soyuz, 
mais utilizada pela Rússia para colocar em órbita os mais variados tipos 
de satélites. Pertencente à família do R-7, o Soyuz-U também tem as 
designações SS-6 Sapwood (NATO), SL-4 (departamento de Defesa dos 
Estados Unidos), A-2 (Designação Sheldom). 


O Soyuz-U é fabricado pelo Centro Espacial Estatal Progress de 
Produção e Pesquisa em Foguetões (TsSKB Progress) em Samara, sobre 
contrato com a agência espacial russa. 


O foguetão 11A511U Soyuz-U com o cargueiro Progress M tem um 
peso de 313.000 kg no lançamento, pesando aproximadamente 297.000 
kg sem a sua carga. Sem combustível o veículo atinge os 26.500 kg 
(contando com a ogiva de protecção da carga). O foguetão tem uma 
altura máxima de 36,5 metros (sem o módulo orbital). É capaz de 
colocar uma carga de 6.855 kg numa órbita média a 220 km de altitude e 
com uma inclinação de 51,6º em relação ao equador terrestre. No total 
desenvolve uma força de 410.464 kgf no lançamento, tendo uma massa 
total de 297.400 kg. O seu comprimento atinge os 51,1 metros e a sua 
envergadura com os quatro propulsores laterais é de 10,3 metros. 


O módulo orbital (onde está localizada a carga a transportar) pode ter 
uma altura entre os 7,31 metros e os 10,14 metros dependendo da carga. 
O diâmetro máximo da sua secção cilíndrica varia entre os 2,7 metros e 
os 3,3 metros (dependendo da carga a transportar). O foguetão possui um 
sistema de controlo analógico e tem uma precisão na inserção orbital de 
10 km em respeito à altitude, 6 segundos em respeito ao período orbital e 
de 2º no que diz respeito ao ângulo de inclinação orbital. 


É um veículo de três estágios, sendo o primeiro estágio constituído por 
quatro propulsores laterais a combustível líquido designados Blok B, V, 
G e D. Cada propulsor tem um peso de 43.400 kg, pesando 3800 kg sem 
combustível. O seu comprimento máximo é de 19,8 metros e a sua 
envergadura é de 3,82 metros. O tanque de propolente (querosene e 
oxigénio) tem um diâmetro de 2,68 metros. Cada propulsor tem como 
componentes auxiliares as unidades de actuação das turbo-bombas 
(peróxido de hidrogénio) e os componentes auxiliares de pressurização 
dos tanques de propolente (nitrogénio). 





Cada propulsor tem um motor RD-117 e o tempo de queima é de cerca 
de 118 s. O RD-117 desenvolve 101.130 kgf no vácuo durante 118 s. O 


seu les é de 314 s e o Tes-nm é de 257 s, sendo o Tg de 118 s. Cada motor tem um peso de 1.200 kg, um diâmetro de 1,4 metros e um 
comprimento de 2,9 metros. Têm quatro câmaras de combustão que desenvolvem uma pressão no interior de 58,50 bar. Este motor 


foi desenhado por Valentin Glushko. 
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O Blok A constitui o corpo principal do lançador e é o segundo estágio, estando equipado com um motor RD-118. Tendo um peso 
bruto de 99500 kg, este estágio pesa 6.550 kg sem combustível e é capaz de desenvolver 99.700 kgf no vácuo. Tem um Tes de 315 s 
e um Tq de 280s. Como propolentes usa o LOX e o querosene (capazes de desenvolver um Isp-nm de 248 s). O Blok A tem um 
comprimento de 27,1 metros e um diâmetro de 2,95 metros. O diâmetro máximo dos tanques de propolente é de 2,66 metros. 


Este estágio tem como componentes auxiliares as unidades de actuação das turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os 
componentes auxiliares de pressurização dos tanques de propolente (nitrogénio). O motor RD-118 foi desenhado por Valentin 
Glushko nos anos 60. É capaz de desenvolver uma força de 101.632 kgf no vácuo, tendo um Ies de 315 s e um Ies-nm de 248 s. O 
seu tempo de queima é de 286 s. O peso do motor é de 1.400 kg, tendo um diâmetro de 1,4 metros, um comprimento de 2,9 metros. 
As suas quatro câmaras de combustão desenvolvem uma pressão de 51,00 bar. 


O terceiro e último estágio do lançador é o Blok T equipado com um motor RD-0110. Tem um peso bruto de 25.300 kg e sem 
combustível pesa 2.710 kg. É capaz de desenvolver 30.400 kgf e o seu Tes é de 330 s, tendo um tempo de queima de 230 s. Tem um 
comprimento de 6,7 metros (podendo atingir os 9,4 metros dependendo da carga a transportar) e um diâmetro de 2,66 metros (com 
uma envergadura de 2,95 metros), utilizando como propolentes o LOX e o querosene. O motor RD-0110, também designado RD- 
461, foi desenhado por Semyon Ariyevich Kosberg. Tem um peso de 408 kg e possui quatro câmaras de combustão que 
desenvolvem uma pressão de 68,20 bar. No vácuo desenvolve uma força de 30.380 kgf, tendo um Tes de 326 s e um tempo de 
queima de 250 s. Tem um diâmetro de 2,2 metros e um comprimento de 1,6 metros. 


A tabela seguinte indica os últimos dez lançamentos orbitais levados a cabo com o foguetão 11A511U Soyuz-U. 


Lançamento 


2009-024 


2009-040 


2009-056 


2009-060 


2009-063 


2010-003 


2010-014 


2010-018 


2010-033 


2010-044 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 114511U Soyuz-U sem qualquer estágio 
superior (Fregat ou Ikar). Este lançador continua a ser o vector mais utilizado pela Rússia. Tabela: Rui C. Barbosa. 


Data 


7-Mai-09 


24-Jul-09 


15-Out-09 


10-Nov-09 


20-Nov-09 


3-Fev-10 


16-Abr-10 


28-Abr-10 


30-Jun-10 


10-Set-10 


Hora 
UTC 


18:37:09 


10:56:56 


18:51:01 


14:22:04 


10:44:00 


3:45:29 


15:00:00 


17:15:09 


15:35:14 


10:22:57 
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Veículo 
Lançador 


H15000-113 
-015000-112 
-015000-120 
515000-121 
76043811 
-015000-117 
169 
515000-118 
515000-119 


515000-122 


Local 
Lançamento 


GIK-5 Baikonur 
GIK-5 Baikonur 
GIK-5 Baikonur 
GIK-5 Baikonur 
GIK-1 Plesetsk 
GIK-5 Baikonur 
GIK-1 Plesetsk 
GIK-5 Baikonur 
GIK-5 Baikonur 


GIK-5 Baikonur 


Plat. Lancç. 
LC1 PU-5 
LC1 PU-5 
LC1 PU-5 
LC1 PU-5 
LC16/2 
LC1 PU-5 
LC16/2 
LC1 PU-5 
LC1 PU-5 


LC31 PU-6 


Carga 


Progress M-02M 
(34905 2009-0244) 
Progress M-67 
(35641 2009-0404) 
Progress M-03M 
(35948 2009-0564) 
Progress M-MIM2 
(36086 2009-0604) 
Cosmos 2455 
(36095 2009-0634) 
Progress M-04M 
(36361 2010-0034) 
Cosmos 2462 
(36511 2010-0144) 
Progress M-05M 
(36521 2010-0184) 
Progress M-06M 
(36748 2010-0334) 
Progress M-07M 
(37156 2010-0444) 
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Lançamento do Progress M-07M 


No dia 18 de Maio de 2010 chagava ao terminal ferroviário de Tyura-Tam um comboio proveniente dos arredores de Moscovo 
contendo os componentes do foguetão 114511U Soyuz-U (B15000-122) que seria utilizado para o lançamento do veículo de carga 
11D615A60 n.º 407. Após serem cumpridas as formalidades alfandegárias, o comboio era transferido para a rede de caminhos-de- 
ferro do Cosmódromo GIK-5 Baikonur e transportado o edifício de integração e montagem MIK-40 onde os diferentes componentes 
seriam processados e preparados para o lançamento a partir da Plataforma de Lançamento PU-6. Por sua vez, o veículo de carga 
chegava a Baikonur a 28 de Junho e era transferido para o edifício de processamento MIK-254 onde seria colocado em 
armazenamento até ao dia 20 de Julho, altura em que começou a ser preparado para os testes eléctricos autônomos que foram 
levados a cabo por especialistas da Corporação RKK Energiya e por especialistas da empresa Yuzhny. Estes testes foram finalizados 
a 3 de Agosto, tendo-se iniciado neste dia os testes integrados que 

A carga a bordo do Progress M-07M incluíram testes de verificação da integridade do veículo e testes de 
A bordo do Progress M-07M foram transportados 2.515 verificação de radiofrequência. No dia 10 de Agosto o veículo era 
colocado no interior de uma câmara de vácuo para a realização dos 
testes de integridade e verificação de fugas. Estes testes terminaram a 
16 de Agosto. 


kg de carga para uma massa total de 7.122 kg (800 kg 
de massa referente ao propolente de propulsão do 
veículo). 


A bordo dos contentores de abastecimento de gás 
seguiam 49 kg de oxigénio. Os tanques de 
abastecimento de água Rodnik transportavam 210 kg de 
água e no compartimento de carga eram transportados 
1.136 kg de materiais. 


Em relação à carga para os sistemas da ISS ela estava 
assim distribuída: sistema de fornecimento de gases — 8 
kg: sistema de fornecimento de água — 39 kg; sistema 
de controlo térmico — 52 kg: sistema de controlo, 
navegação e orientação — 8 kg; itens de protecção 
contra incêndios — 7 kg: sistema de fornecimento de 
energia — 77 kg; itens de segurança e protecção — 63 kg; 
equipamento de reparação e manutenção — 18 kg; itens 
higiênicos e sanitários — 62 kg; contentores de 
alimentos e produtos frescos — 205 kg: tens 
profiláticos, de higiene pessoal e equipamento médico — 
83 kg: equipamento fotográfico, de vídeo, provisões 
para a tripulação e ficheiros de documentação de bordo 
— 20 kg; material para o módulo Zarya — 14 kg: material 
para o módulo Rassvet — 4 kg: material para o módulo 
Poisk — 2 kg: parcelas para os cosmonautas russos — 59 
kg; materiais para o segmento norte-americano — 389 
kg. 





Os testes de verificação do foguetão lançador tiveram início 
a 23 de Agosto bem como do Complexo de Lançamento 
17P32-6, isto é da Plataforma de Lançamento PU-5 do 
Complexo de Lançamento LC31. 





A 27 de Agosto teve lugar a reunião da Comissão Técnica j ] 
que analisou os preparativos para o lançamento e tomou a decisão de Uia O a siEc tento do veículo de carga LID615A6O n n.º 
407 com os propolentes e gases de pressurização necessários para as manobras orbitais. O abastecimento teve lugar nos dias 28 a 30 
de Agosto no Área de Abastecimento n.º 31. Após estas operações o veículo foi transportado de volta para as instalações de 
processamento do MIK-254 no dia 31 de Agosto e acoplado com o compartimento de transferência no dia 1 de Setembro. Este 
compartimento é parte integrante do foguetão lançador e serve para fazer a ligação física entre a carga e os estágios inferiores. No 
dia 2 de Setembro teve lugar a inspecção por parte dos especialistas da Corporação RKK Energiya e mais tarde o veículo foi 
colocado no interior da carenagem de protecção. 


Entretanto tinha lugar uma reunião dos controladores de missão da ISS do segmento russo para analisar os resultados dos tremmos 
levados a cabo em preparação para o lançamento do próximo veículo de carga. No final da reunião foi decidido que tudo estava 
pronto para apoiar o lançamento às 1111UTC do dia 8 de Setembro com uma acoplagem prevista para ter lugar às 1237UTC do dia 
10 de Setembro. 
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Após se encontrar no interior da carenagem de protecção, assim constituindo o Módulo Orbital, este foi transportado via caminho- 
de-ferro para as instalações de processamento e montagem do foguetão lançador MIK-40 que se encontra agora modernizado para 
apoiar um número crescente de lançamentos para a 
estação espacial internacional. Este transporte teve lugar a 
3 de Setembro. Com o Módulo Orbital integrado com os 
estágios inferiores do foguetão 11A511IU Soyuz-U 
(B15000-122), foi levada a cabo uma reunião da Comissão 
Técnica que após analisar todos os passos dos preparativos 
decidiu autorizar o transporte do foguetão lançador para a 
plataforma de lançamento no dia 6 de Setembro. 


A 8 de Setembro é levada a cabo uma reunião da 
Comissão Estatal para analisar os preparativos para o 
lançamento e dar autorização para o início do 
PA t+ E RE me A abastecimento do foguetão lançador. No entanto, e apesar 
mei mr qui EE MAM E de todos os sistemas estarem prontos para a missão, foi 

E o ci ua. concluído que as condições atmosféricas não eram 
aceitáveis para o lançamento devido à ocorrência de 
ventos fortes em altitude, sendo adiado para as 
1022:58UTC do dia 10 de Setembro. O limite dos ventos 
para o lançamento era de 15 m/s, registando-se rajadas 
muito superiores a este valor. 


E a = E 
ser TE 


O lançamento do veículo 11D615A60 n.º 407 acabou por 
ter lugar às 1022:56,829UTC do dia 10 de Setembro”. 
Pelas 1024:55,64UTC (tinha lugar o final da queima e 
separação dos propulsores laterais), com o motor do Blok- 
A a continuar em ignição. A separação da carenagem de 
protecção ocorreu às 1025:18,29UTC. O final da queima 
do Blok-A ocorreu às 1027:41,88UTC com a separação 


e | | i entre o Blok-A e o Blok-l a ter lugar nessa altura. Pelas 
] od NE 1027:51,88UTC ocorria a separação da grelha que faz a 
a] ; 1] ligação fisica entre os dois estágios. O final da queima do 


Blok-1 tinha lugar às 1031:42,71UTC e a separação entre 
o Blok-I e o veículo 11D615A60 n.º 407 ocorria às 
1031:46,01UTC, recebendo então a designação de 
Progress M-07M. 


O Progress M-07M ficava colocado numa órbita inicial 
com um apogeu a 245 km de altitude, perigeu a 193 km de 
altitude, inclinação orbital de 51,66º e período orbital de 
88,59 minutos. Nesta altura os parâmetros orbitais da ISS 
eram de apogeu a 371,7 km de altitude, perigeu a 348,8 
km de altitude, inclinação orbital de 51,66º e período 
orbital de 91,56 minutos. O Progress M-07M iniciava 
então uma perseguição à estação espacial internacional, 
realizando uma série de manobras orbitais para aproximar 
sat E AM E qr À : | a sua órbita à órbita da ISS. A primeira manobra teve 
mó ma, ad dE lugar durante a 3º órbita às 1402:19UTC com os motores 
tú a o CE à ici 7 do veículo a serem accionados durante 50,1] se a 
proporcionarem um impulso de 19,72 m/s. Após esta 
manobra o Progress M-07M ficou colocado numa órbita 
com um apogeu a 265,3 km de altitude, perigeu a 219,7 
km de altitude, inclinação orbital de 51,65º e período 
orbital de 89,26 minutos. Ainda no dia 10 de Setembro 
teve lugar uma segunda manobra durante a 4º órbita às 
1442:44UTC com os motores do veículo a serem accionados durante 31,5 s e a proporcionarem um impulso de 12,27 m/s. Após esta 
manobra o Progress M-07M ficou colocado numa órbita com um apogeu a 285,1 km de altitude, perigeu a 257,4 km de altitude, 
inclinação orbital de 51,66º e período orbital de 89,68 minutos. 


E Elos 





à Este foi o 1759º lançamento de um veículo lançador derivado do míssil R-7. 
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No segundo dia de voo teve lugar a 3º manobra orbital. Esta ocorreu às 1125:09UTC do dia 11 de Setembro na 17º órbita com os 
motores do veículo a serem accionados durante 29,4 s e a proporcionarem um impulso de 2,00 m/s. Após esta manobra o Progress 


M-07M ficou colocado numa órbita com um apogeu a 286,2 km de altitude, perigeu a 263,5 km de altitude, inclinação orbital de 
51,66º e período orbital de 89,50 minutos. 


A acoplagem com o módulo Zvezda da ISS teve lugar às 1157:57UTC do dia 12 de Setembro, sendo levada a cabo de forma 
automática. 





1550242014334 
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H-2A lança Michibiki 
A 11 de Setembro de 2010 a agência espacial japonesa JAXA levou a cabo o lançamento do primeiro de três satélites do Quasi- 
Zenith Satellite System, um programa de satélites que pretende aumentar a precisão dos sinais de navegação sobre o arquipélago 
japonês e no resto da Asia Oriental. O sistema está desenhado para manter pelo menos um satélite perto do zénite sobre o Japão, 
transmitindo sinais que são compatíveis e interoperacionais com os sinais GPS existentes na actualidade e no futuro. 


O lançamento do primeiro satélite QZS, o Michibiki, foi levado a cabo por um foguetão H-24/202. 
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O foguetão H-24A, a esperança espacial do Japão 


O desenvolvimento do lançador H-2A surgiu após os maus 
resultados obtidos com o lançador H-2 que resultaram na 
perda de vários satélites nas suas missões finais. 


O H-2A na sua versão 202 é um lançador a três estágios 
auxiliados por dois propulsores laterais de combustível 
sólido SRB-A que entram em ignição no lançamento. 
Assim, o H-24/202 tem a capacidade de colocar 10.000 kg 
numa órbita baixa de 300 km de altitude com uma 
inclinação de 30,4º ou então pode colocar 4.100 kg numa 
órbita de transferência para a órbita geossíncrona. No 
lançamento é capaz de desenvolver 5.600 kN, tendo uma 
massa total de 285.000 kg. A sua envergadura é de 9 metros. 
O seu diâmetro é de 4,0 metros e o seu comprimento atinge 
os 53,00 metros. 














Cada SRB-A (Solid Rocket Boosters-A4), considerado por 
muitos como o estágio 0 (zero), tem um peso bruto de 


75.500 kg, pesando 10.500 kg sem combustível. Cada propulsor tem um diâmetro de 2,5 metros, um comprimento de 15,1 metros e 
desenvolve 229.435 kgf no lançamento, com um les de 282,5 s (vácuo), um Ies-nm de 230 s e um Tq 101 s. 
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O primeiro estágio do H-24/202 (H-2A-1) tem um peso bruto de 113.600 kg, pesando 13.600 kg sem combustível. Tem um 
diâmetro de 4,0 metros, um comprimento de 37,2 metros e desenvolve 111.964 kgf no lançamento, com um les de 440 s (vácuo), um 
les-nm de 338 s e um Tq 390 s. Está equipado com um motor LE-7A, desenvolvido pela Mitsubishi, que consome LOX e LH». O 
LE-7A pode variar a sua potência em 72%. 


Finalmente o segundo estágio tem um peso bruto de 16.900 kg, pesando 3.100 kg sem combustível. Tem um diâmetro de 4,0 metros, 
um comprimento de 9,2 metros e desenvolve 13.970 kgf no lançamento, com um Tes de 448 s e um Tq 534 s. Está equipado com um 
motor LE-5B, desenvolvido pela Mitsubishi, que consome LOX e LH». 


A tabela seguinte mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo foguetão H-2A nas suas diferentes versões. 


Missão Versão Data de Lançamento Hora (UTC) Satélites 
F9 2024 18-Fev-06 6:55:00 Himawari-7 'MTSAT-2' (28937 2006-0044) 
F10 202 11-Set-06 4:35:00 IGS Optical-2 (29393 2006-0374) 
F11 204 18-Dez-06 6:32:00 Kiku-8 'ETS-8' (29656 2006-0594) 
dido IGS Radar-2 (30586 2007-0054) 
id PREa id E IGS Experimental Optical-3 (30587 2007-005B) 
Kaguya 'SELENE (32054 2007-0394) 
F13 2022 14-Set-07 1:31:01 Okina 'RSat' (32055 2007-039B) 
Ouna 'VRAD' (32056 2007-039C) 
F14 2024 23-Fev-08 8:55:00 Kizuna 'WINDS! (32500 2008-0074) 
Ibuki 'GOSAT (33492 2009-0024) 
SDS-1 (33494 2009-002€) 

Rising 'SpriteSAT' (334952009-002D) 
Maido-1 'SOHLA-1' (33496 2009-002E) 
Kagayaki 'SorunSat' (33497 2009-002F) 

Kisaki 'KKS-1' (33498 2009-0026) 
Kukai-1 'STARS-1' (33499 2009-002H) 
Hitomi 'PRISM!' (33500 2009-002J) 

28-Nov-09 IGS Optical-3 (36104 2009-0664) 
Hayato 'KSAT' (36573 2010-0204) 
WASEDA-SAT 2 (36574 2010-020B) 
Negai (36575 2010-020C) 
Akatsuki 'Planet-C' (36576 2010-020D) 
IKAROS (36577 2010-020E) 
UNITEC-1 (36578 2010-020F) 
11-Set-10 11:17:00 QZS-1 'Michibiki' (37158 2010-0454) 


23-Jan-09 


20-Mai-l0 21:58:22 
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O satélite Q2S-1 'Michibiki" 


TRES ESETEFERTESRFER 
Configuraton | (at the time of aunchi 


| About 4 tons 
(at the time of launch) 


| About 5 k 
generation | ut S em 


| Designed life | Quer 10 years 


Orbit alitude | 
Cirnitial ortyit) 


Vehicle 
Ku-band bidirectional time 


comparison antenna (NICT) 


Laser reflector 


L1-SAIF antenna (*1) 


4 LA-SAIF. SMF is a “Submeter-class Augqmentation with Integrity Function”, 
and tis a reinforcement signal fer super high-speed mobide objects 








Os sistemas de posicionamento global por satélite têm vindo a ser utilizados em variadas aplicações incluindo navegação automóvel 
e detecção remota, tornando-se indispensável nas nossas vidas. O Quasi-Zenith Satellite System é um sistema que utilizará vários 
satélites que têm o mesmo período orbital que os satélites geostacionários 
mas com inclinações orbitais não equatoriais, isto é as suas órbitas são 
designadas “órbitas quasi-zénite”. Estes satélites são colocados em múltiplos 
planos orbitais para que um satélite esteja sempre perto do zénite acima das 
regiões do Japão. O sistema torna possível fornecer serviços de 
posicionamento por satélite de alta-precisão cobrindo cerca de 100% do 
território japonês, incluindo gargantas urbanas e terrenos montanhosos. 
Através do desenvolvimento e posicionamento deste sistema, espera-se 
melhorar a tecnologia de posicionamento do Japão e contribuir para a 
construção de uma sociedade mais segura com tecnologias de 
posicionamento, de navegação e de temporização melhoradas. 


O Projecto OZSS 


O Projecto QZSS (Quasi-Zenith Satellite System) será implementado de 
acordo com a “Política Básica de Promoção do Projecto QZSS (Concelho de 
Promoção do Sistema de Informação Geográfica e de Posicionamento)” 
emitida a 31 de Março de 2006. A Fase Um irá demonstrar a validação de 
tecnologias para o aumento da disponibilidade de GPS bem como a sua 
performance e aplicação, utilizando o satélite Quasi-Zenite Satellite (QZS- 
1. Após a avaliação destes resultados, o plano desloca-se para a Fase Dois 
que irá demonstrar a capacidade total do sistema utilizando três satélites 
QZS, incluindo o QZS-1. 


Os elementos principais para a primeira fase são o Ministério da Educação, 
Cultura, Desportos, Ciência e Tecnologia (MEXT) em colaboração próxima 
com o Ministério dos Assuntos Internacionais e Comunicações (MIC), o 
Mimistério da Economia, Comércio e Industria (METI, e o Ministério do 
Território, Infra-estruturas e Transportes (MLIT). A JAXA está encarregue 
da integração do sistema como um todo, bem como cooperar com as 
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organizações de investigação relacionadas com o projecto para desenvolver o High Accuracy Positioning Experiment System, o OZS 
Bus System e o Tracking Control System. 


Desenvolvimento de tecnologia para o 
Projecto OZ8S 


DM lira 
ki a ma 


ra ad, 7, RR A utilização do QZS em ângulos de 

ERG are elevação altos em combinação com o 

Coniral aftacin Japan sinal GPS, melhora a disponibilidade da 

dar Trago HaCda posição do satélite para áreas onde um 

Coutrerea ri TT Godi mae urna dr Jana al número elevado de sinais de GPS não 

Fastóiioi gar podiam ser recepcionados, tais como 

! gargantas urbanas e terreno montanhoso. 

Para facilitar o aumento da 

RRRRPE disponibilidade do GPS, os sinais de 

navegação e mensagens do QZSS têm 

uma | interoperacionalidade completa 

com os sinais de GPS. Os utilizadores 

podem receber um serviço avançado de 

posicionamento ao combinar o GPS com 

o QZSS sem se aperceberem da 
diferença entre os dois. 


A melhoria da performance do sinal 
GPS atinge uma alta precisão ao 
transmitir dados de correcção de 
posição, e atinge uma alta fiabilidade ao 
enviar dados de integridade que permitem aos utilizadores confiar nos sinais de posição, melhorando assim a usabilidade do GPS. As 
organizações de investigação supervisionadas pelo MLIT estão a levar a cabo pesquisas e desenvolvimentos para estas tecnologias 
de melhoramento de performance. 


A tecnologia necessária para os futuros sistemas de Quasi-Zenith Satellite 


posicionamento está a ser desenvolvida através de experiências 
levadas a cabo em satélites de posicionamento que utilizam sinais 
desenhados independentemente para esses propósitos, bem como 
pesquisas, desenvolvimento e experiências em órbita para um novo 
método de registo de tempo (desenvolvido pelo National Institute | 
of Advanced Industrial Science and Technology). GPS satellite 








GPS satellite 





Lançamento do Michibiki 













O lançamento do primeiro satélite QZS estava inicialmente 
previsto para ter lugar a 2 de Agosto de 2010 mas acabou por ser 
adiado devido a um potencial problema relacionado com um dos 
giroscópios de orientação do satélite. Este problema havia sido 
relatado pelo fabricante estrangeiro. Como a agência espacial 
japonesa e o fabricante do componente necessitariam de algum 
tempo para esclarecer as dúvidas relativas ao sistema e proceder á 
sua substituição, foi necessário proceder ao adiamento do 
lançamento do satélite. O lançamento seria posteriormente 
agendado para o dia 11 de Setembro. 


O foguetão H-24/202 (F-18) com o satélite Michibiki foi D+ 
transportado para a Plataforma de Lançamento LP1 do Complexo 
Yoshinobu do Centro Espacial de Tanegashima no dia 10 de GPS users (car navigation etc.) 

Setembro, 13 horas antes do lançamento. Logo após ser colocado 

na plataforma de lançamento e após se terem verificado todos os seus sistemas além dos sistemas de abastecimento, foi dada ordem 
para se proceder ao abastecimento do lançador com os seus propolentes criogénicos. 


Comparable signal 
with GPS satellite 

Reinforcing signal | 
for tha GPS 





A contagem decrescente acabou por decorrer sem qualquer problema. Na altura do lançamento as condições meteorológicas eram 
perfeitas com um vento de 3,7 m/s a soprar de OSO e uma temperatura de 26,0ºC. O lançamento teve lugar às 1117:00UTC. O final 
da queima dos dois propulsores laterais de combustível sólido teve lugar às 1118:33UTC (T+Im 33s) seguindo-se a sua separação às 
1118:47UTC (T+Im 47s). A separação da carenagem de protecção do Michibiki teve lugar às 1121:18UTC (T+4m 18s). 
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O final da queima do primeiro estágio ocorreu às 1123:42UTC (T+6m 42s), seguindo-se a separação entre o primeiro e o segundo 
estágio às 1123:50UTC (T+6m 50s) e a primeira ignição do segundo estágio às 1123:59UTC (T+6m 59s) que terminou às 
1129:36UTC (T+12m 36s). Nesta altura o segundo estágio contendo o satélite Michibiki encontrava-se numa órbita inicial a partir 
da qual executaria a segunda queima que teve lugar às 1141:43UTC (T+24m 43s), terminando às 1134:36UTC (T+27m 365). A 
separação entre o satélite Michibiki e o segundo estágio do foguetão lançador ocorria às 1135:27UTC (T+28m 275). 


O satélite Michibiki atingiria a órbita quasi-zénite no dia 27 de Setembro ficando colocando numa órbita com um apogeu a 38.950 
km de altitude, perigeu a 32.618 km de altitude, inclinação orbital de 41.0º e período orbital de 23 horas e 56 minutos. 
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NROL-41, missão secreta em órbita 


A ULA 


A 2 de Maio de 2005 a Boeing Company e a Lockheed Martin Corporation anunciaram a intenção de formar uma empresa conjunta 
denominada United Launch Alliance (ULA) que juntava assim duas das mais experientes e bem sucedidas companhias que 
suportaram a presença americana no espaço por 50 anos. Em conjunto os lançadores Atlas (Lockheed Martin) e Delta (Boeing) 
transportaram mais de 850 cargas para a órbita terrestre e não só, desde satélite meteorológicos, de telecomunicações, veículos 
militares, satélites científicos e sondas interplanetárias que alargaram o nosso conhecimento do Universo. 


A ULA proporciona assim dois veículos capazes de proporcionar um acesso seguro, económico, fiável e eficiente ao espaço para as 
missões governamentais americanas, continuando assim uma tradição de apoio às iniciativas espaciais estratégicas norte-americanas 
com soluções de lançamento avançadas e robustas. 


A equipa da ULA engloba mais de 3800 funcionários que trabalham em locais espalhados pelos Estados Unidos. A sede da empresa 
está situada em Denver, Colorado, com a maior parte das actividades de engenharia e administrativas consolidadas nas instalações 
da Lockheed Martin Space Systems Company. As operações de integração e montagem estão localizadas nas instalações de fabrico e 
montagem da Boeing em Decatur, Alabama. As estruturas mecânicas do Atlas-V, fabrico da ogiva de protecção, do sistema de 
adaptação e montagem são levadas a cabo em Harlingen, Texas. 
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As instalações de lançamento utilizadas pela ULA são o SLC-17 (Plataformas A e B), SLC-37 (foguetões Delta-2 e Delta-4, 
respectivamente) e o SLC-41 (Atlas) no Cabo Canaveral, e SLC-2W (Delta-2), SLC-6 (Delta-4) e o SLC-3E (Atlas-V) na Base 
Aérea de Vandenberg. 


Breve história dos lançadores Atlas 


O míssil balístico Atlas teve a sua origem requisição feita pela Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) em Outubro de 1945, que 
conduziu ao desenvolvimento durante a década de 50 dos mísseis Atlas, Navaho, Snark, Matador e Mace. Em 10 de Janeiro de 1946 
foram submetidas duas propostas para a construção de mísseis com um alcance de 11.100 km, sendo uma das proposta a de um 
míssil alado e propulsionado a jacto e a outra proposta e de um míssil supersónico, de trajectória balística e propulsionado por 
foguetão. A proposta do míssil balístico incluía o aparecimento de novas tecnologias, tal como o desenho de uma estrutura de peso 
reduzido através do uso de tanques de combustível de parede única e incluídos numa única estrutura monocoque que seria mantida 
rígida através da pressão interna. A performance deste míssil era quase do tipo “single-stage-to-orbif” ao se dar a separação dos 
motores de ignição inicial durante a ascensão. 


A 19 de Abril de 1946 a Consolidated Vultee Aircraft Corporation (Convair) foi incumbida de construir e testar dez mísseis MX- 
774 Hiroc de forma a verificar e validar as propostas do novo míssil. Os testes do MX-77/4 iniciaram-se em San Diego em 1947, mas 
em Junho desse ano a Convair, empresa que propusera as duas propostas iniciais à USAF era informada que havia perdido o 
concurso para o novo míssil, sendo os contratos atribuídos às empresas Northrop e Martin que deveriam desenvolver a tecnologia 
dos mísseis alados e subsónicos. 


Os cortes no orçamento para a defesa dos Estados Unidos forçaram a USAF a terminar o contrato com a Convair em Julho de 1947, 
e isto a apenas três meses da data prevista para o primeiro voo. Porém, os fundos ainda disponíveis permitiram a realização de três 
testes do MX-774 no White Sands Proving Ground entre Julho e Dezembro de 1947. Posteriormente, a Convair prosseguiu estudos 
auto-financiados do projecto. 


Porém, o início da Guerra da Coreia e o surgimento da Guerra Fria fizeram com que se desse um aumento nos fundos para a defesa e 
a Convair recebeu um novo contrato em Setembro de 1951 para desenvolver o MX-1593, por forma a iniciar o desenho de um míssil 
balístico incorporando as características já validadas pelo MX-774. Em 1953 a General Dynamics, uma nova divisão da Convair, 
apresenta à USAF um programa acelerado de desenvolvimento do novo míssil. O anúncio público do desenvolvimento do Atlas só 
surge a 16 de Dezembro de 1954. 


Nos primeiros anos da década de 50 um problema que atrasava o desenvolvimento da tecnologia era a baixa fiabilidade dos motores 
de combustível líquido. Este problema conduziu posteriormente ao conceito de «um estágio e meio» no qual todos os motores 
entram em ignição antes da decolagem e os motores principais são separados numa determinada fase do voo, sendo este mantido 
por motores de sustentação. Este método permitia a verificação do bom funcionamento de todos os motores antes do veículo deixar 
a plataforma de lançamento. 


A ordem para o desenvolvimento em grande escala do Atlas surge em Janeiro de 1955, sendo designado WS1I07A-L (Weapons 
System 1074-L). Na Convair o projecto era designado Modelo-7, curiosamente o mesmo número que, na União Soviética, Korolev 
dava ao seu míssil. Em Setembro de 1955 o projecto de desenvolvimento do Atlas recebe a classificação de prioridade nacional 
quando os relatórios dos serviços secretos indicam que a União Soviética está adiantada no desenvolvimento da tecnologia dos 
mísseis balísticos intercontinentais. O projecto torna-se num dos programas mais complexos de desenvolvimento, produção e teste 
jamais levados a cabo nos Estados Unidos e em certa parte comparável ao Projecto Manhatan. 


O primeiro teste do sistema de propulsão tem lugar a 21 Junho de 1956 na Base Aérea de Edwards e resulta num fracasso. Um novo 
teste realizado no dia seguinte, no qual o motor teve uma ignição de 4s, é coroado de sucesso. Os primeiros veículos de teste são 
terminados no final desse ano. O primeiro voo do Atlas-A (Atlas-A 4A) tem lugar a 11 de Junho de 1957 e o veículo é destruído 
devido a uma falha no sistema de abastecimento de combustível. Um segundo teste (Atlas-A 6A) tem lugar a 25 de Setembro de 
1957 e o veículo é novamente destruído, desta vez aos três minutos de voo devido novamente a uma falha no sistema de 
abastecimento de combustível. O primeiro voo com sucesso do Atlas-A (Atlas-A 12A) ocorre a 17 de Dezembro de 1957 com o 
míssil a atingir o alvo localizado a 965 km. 


O primeiro míssil operacional, o Atlas-D, constituiu a base do lançador das cápsulas tripuladas do Programa Mercury. Utilizando os 
estágios superiores Agena e Centaur, o Atlas tornou-se no lançador médio por excelência dos Estados Unidos sendo utilizado para 
lançar veículos para a órbita geossincrona e sondas planetárias. 
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O quadro seguinte resume os veículos da família Atlas desenvolvidos desde os anos 50 


Veículo Atlas Características 

MX-774 Estudo da Consolidated-Vultee para demonstrar a tecnologia que posteriormente seria utilizada no 
Atlas. 

Atlas-A Primeiro modelo de teste do míssil balístico Intercontinental Atlas (Atlas ICBM). 

Atlas-B Primeiro versão completa do Atlas ICBM, possuindo motores separáveis e um único motor de 
sustentação. 

Atlas-C Ultima versão de desenvolvimento do Atlas ICBM. Nunca esteve operacional nem tão pouco foi 
utilizado como lançador espacial. 

Atlas-D Primeira versão operacional do Atlas ICBM e posteriormente utilizado no Programa 
Mercury. 

Atlas-Vega Projecto que consistia num lançador Atlas equipado com um estágio superior de combustível 
armazenável. Foi planeado pela NASA como lançador para sondas planetárias e de estudo do espaço 
profundo antes da disponibilidade do Atlas-Centaur. O desenvolvimento do veículo já era adiantado 
quando a NASA se apercebeu que a USAF e a CIA já possuíam um lançador virtualmente idêntico 
em desenvolvimento, o Atlas-Hustler (posteriormente Atlas-Agena) que seria utilizado para as 
missões Corona de reconhecimento fotográfico. O Atlas-Vega acabou então por ser cancelado. 

Atlas-E Versão inicial totalmente operacional do Atlas ICBM. Sendo utilizado entre 1960 e 1966, era distinto 
do Atlas-F no seu sistema de orientação. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como 
lançadores espaciais durante mais de vinte anos. 

Atlas-F Ultima versão operacional do Atlas ICBM, sendo distinto do Atlas-E no seu sistema de orientação. 
Foi utilizado entre 1961 e 1966. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como lançadores 
espaciais durante mais de vinte anos. 

Atlas-Able Veículo Atlas equipado com um segundo estágio baseado no lançador Vanguard. 


Atlas LV-3A / Agena-A Inicialmente o Agena era designado como Hustler. O veículo era baseado no motor de propulsão 


nuclear 


Atlas LV-3A / Agena-B Utilização de um estágio superior Agena melhorado. 


Atlas LV-3B / Mercury Utilizado no Projecto Mercury. 





As diferentes versões do lançador Atlas ao longo da História: 1 — Atlas-B Score; 2 — 
Atlas-Able; 3 — Atlas LV-3 Mercury; 4 — Atlas LV-3 Agena; 5 — Atlas LV-3C Centaur; 6 


— Atlas SLV-3 Agena-B; 7 — Atlas SLV-3 Agena-D; 8 — Atlas-E OV-1; 9 — Atlas SLV- 
3A Agena-D; 10 — Atlas SLV-3D Centaur D-1A; 11 — Atlas-E; 12 — Atlas Agena-D. 
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A família de lançadores Atlas-V 
oferece diferentes versões do 
mesmo veículo que podem ser 
utilizadas para colocar em órbita 
todo o tipo de cargas. O Atlas-V foi 
desenvolvido de forma a satisfazer 
as necessidades da USAF ao abrigo 
do programa EELV (Evolved 
Expendable Lauch Vehicle) e da 
demanda internacional por parte da 
ILS (International Launch Services) 
para satisfazer os seus clientes 
comerciais e governamentais. 


Tendo como base o denominado 
CCB (Common Core Booter), o 
Atlas-V divide-se em duas versões: 
o Atlas-V 400 e o Atlas-V 500. 
Estas versões podem ser facilmente 
distinguidas pela utilização da ogiva 
normal utilizada em anteriores Atlas 
e este será a versão 400. Por seu 
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lado a versão 500 utiliza uma ogiva muito maior e com um diâmetro de 5,0 metros, sendo baseada na ogiva utilizada pelo lançador 
europeu Ariane-5. A versão Atlas-V 500 pode ainda incorporar até cinco propulsores laterais de combustível sólido, aumentado 
assim a sua capacidade de carga útil. 


Tanto a versão 400 como a versão 500 utilizam como 
segundo estágio uma versão alongada do estágio Centaur 
(CHN. O CIII pode ser utilizado com somente um motor 
(Single-Engine Centaur) ou então com dois motores 
(Dual- Engine Centaur). 


O Atlas-V pode ser lançado a partir do SLC-41 (Space 
Launch Complex-41) do Cape Canaveral Air Force 
Station ou então do SLC-3W (Space Launch Complex- 
3W) da Vandenberg Air Force Base. 


Tu A! Es! par 
' dá Fim, 


De forma geral o Atlas-V é um lançador a dois estágios 
podendo ser auxiliado por um máximo de cinco 
propulsores sólidos acoplados ao primeiro estágio. Pode 
colocar 12.500 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km 
de altitude ou então 5000 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossincrona. Durante o 
lançamento é capaz de desenvolver 875.000 kgf, tendo 
um peso de 546.700 kg. O seu comprimento total é de 
58,3 metros e o seu diâmetro base atinge os 5,4 metros. 
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O primeiro estágio do Atlas-V, o CCB, tem um 
comprimento de 32,5 metros e um diâmetro de 3,8 
metros, tendo um peso bruto de 306.914 kg e um peso 
sem combustível de 22.461 kg. No lançamento 
desenvolve uma força de 423.286 kgf, tendo um Tes de 
338 s e um les-nm de 311 s, o seu Tq é de 253 s. O CCB 
está equipado com um motor RD-180 de fabrico russo 
| que consome oxigénio líquido (LOX) e querosene. O 
1, siim RD-180 tem duas câmaras de combustão, tendo um 
comprimento de 3,6 metros e um diâmetro de 3,0 metros, 


Ad HE DA EE: tendo um peso de 5.393 kg. No lançamento desenvolve 
Bias V Atlas WV tas WU átlas U uma força de 423.050 kgf, tendo um Ies de 338 s e um 
EU ALA (si Raio, Sah! les-nm de 311 s, o seu Tg é de 150 s. 





O RD-180 é o único motor que tem a capacidade de aumentar e diminuir a sua potência durante o voo e que é utilizado em 
lançadores americanos (não tendo em conta o SSME utilizado nos vaivéns espaciais). Durante o primeiro voo do Atlas-3 (no qual o 
RD-180 também foi utilizado), o motor utilizou somente 74% do máximo de 423.286 kgf que pode desenvolver na fase inicial do 
lançamento e nos três minutos seguintes aumentou a potência até 92% do total, voltou a diminuir para 65% e a aumentar para 87%. 
Assim, a capacidade de aumentar e diminuir a potência do motor significa uma viagem mais suave tanto para o foguetão como para 
a carga que transporta, permitindo também uma utilização mais eficiente do combustível. O RD-150 foi certificado para a utilização 
no Atlas-V através de uma série intensiva de testes levados a cabo pela NPO Energomash, Khimky, e sob a direcção da Lockheed 
Martin. 


Podendo usar até cinco propulsores laterais de combustível sólido, pesando cada um 40.824 kg e tendo um comprimento de 17,7 
metros e um diâmetro de 1,6 metros. Desenvolvidos pela 4erojet, cada propulsor desenvolve no lançamento uma força de 130.000 
Igf, tendo um Tes de 275 s e um Tes-nm de 245 s e um Tq de 94 s. 


O segundo estágio do Atlas-V, Centaur V1, tem um comprimento de 12,7 metros e um diâmetro de 3,1 metros, tendo um peso bruto 
de 22825 kg e um peso sem combustível de 2.026 kg. Desenvolve uma força de 10.115 kgf, tendo um Tes de 451 s e um Tq de 894 s. 
O Centaur V1 está equipado com um motor RL-10A-4-2 fabricado pela Pratt & Whitney, consumindo LOX e LH2. O RL-104-4-2 
tem uma câmara de combustão, tendo um peso de 167 kg. No lançamento desenvolve uma força de 10.110 lgf, tendo um Tes de 451 
s e um Tq de 740 s. 


A designação que é dada a cada versão do lançador é composta por uma numeração em três dígitos. O primeiro dígito indica o 
diâmetro da ogiva utilizada pelo lançador (em metros). Assim, por exemplo quando temo um veículo Atlas-V/400, significa que 
estamos na presença de uma ogiva com 4 metros de diâmetro. O segundo dígito indica o número de propulsores sólidos utilizados no 
lançador e pode variar entre O (zero) e 5 (de salientar que a versão Atlas-V/400 não usa propulsores laterais de combustível sólido e 
por isso só veremos este número na versão Atlas-V/500). Finalmente, o terceiro dígito indica o número de motores presentes no 
estágio Centaur e que pode variar entre 1 ou 2 motores. 
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O complexo de lançamento Space Launch Complex-41 (SLC-41) 


A construção do SLC-41 foi iniciada em Abril de 1965 e terminada nesse mesmo ano. Foram necessários mais de 6,5 milhões de 
metros cúbicos de terra provenientes do Rio Banana, para se fazerem as fundações do complexo, composto por uma torre de serviço 
móvel MST (Mobil Service Tower) e por uma torre umbilical UT (Umbilical Tower) que faziam parte das instalações de lançamento 
dos foguetões Titan. A MST tinha uma altura de 80,7 metros e pesava mais de 2.268 t. Por seu lado a UT atingia os 53,3 metros de 
altura e pesava 907,2 t. 


A USAF aceitou o complexo a 12 de Dezembro de 1965 e utilizou-o pela primeira vez no dia 21 de Dezembro de 1965 para lançar 
um foguetão Titan-IIC?. Nos anos seguintes o complexo e a plataforma foram utilizados como ponto de partida para várias missões 
históricas como a Voyager-1, Voyager-2, Viking-l e a Mars Pathfinder. 


Em 1986 o complexo sofreu uma renovação para albergar o lançamento dos foguetões Titan-IV. O primeiro lançamento desta nova 
versão do Titan deu-se a 14 de Junho de 1989? e o último a 9 de Abril de 1999”. 


De forma a compreender a natureza do SLC-41 ajudará visualizando o tamanho do foguetão Titan-IV. Atingindo mais de 34 metros 
de altura, 10 metros de diâmetro, pesando mais de 861,8 t e gerando mais de 635 t de força no lançamento, o Titan-IV equipado com 
um estágio superior Centaur era capaz de colocar uma carga de 5,4 t numa órbita geossincrona. Cargas ainda mais pesadas poderiam 
ser colocadas em órbitas mais 
baixas ou em órbitas polares. 


A evolução da tecnologia levou a 
que o Titan-IV fosse considerado 
obsoleto, tendo a  USAF 
contratado a Lockheed Martin 
para desenvolver um novo 
sistema de lançamento que é 
agora o Atlas-V. Os engenheiros 
da Lockheed foram encarregues 
de desenvolver não só o novo 
lançador, mas também as 
instalações de lançamento do 
novo veículo. Assim, o SLC-41 
teve de sofrer uma transformação 
para albergar o seu novo vector 
de lançamento. A primeira fase 
da transformação do complexo 
passou pela remoção das velhas 
torres para que as novas torres 
pudessem ser construídas. A 
empresa Olshan Demolishing 
Management foi contratada par 
desmantelar e demolir o velho 
complexo. O plano inicial previa que as torres fossem desmontadas peça por peça, porém devido ao facto que o calendário dos 
trabalhos foi progressivamente atrasado devido às investigações relacionadas com acidentes com o Titan-IV, a Olshan optou por 
contratar a empresa Dykon, Inc., para demolir as torres utilizando explosivos. Nesta fase colocava-se o receio das explosões 
danificarem de qualquer de uma maneira ou de outra o Complexo de Lançamento 39 utilizado pelos vaivéns espaciais, pois estas 
estruturas localizam-se muito perto do SLC-41. 





Depois de serem asseguradas todas as medidas de segurança, a USAF deu luz verde para a demolição das torres que veio a acontecer 
a 14 de Outubro de 1999. Depois das torres serem abatidas, a Olshan iniciou um processo de reciclagem. Durou mais de oito 
semanas para cortar a torre em pedaços que pudessem ser manejáveis e posteriormente transportados para um edifício situado em 
Port Canaveral, onde foram recicladas. 


2 Neste lançamento o foguetão Titan IIIC (3C-8) foi lançado às 1400:01UTC e colocou em órbita os satélites Transtage- 8 (01863 
1965-1084); OV2-3 (01863 1965-1084); LES-3 (01941 1965-108D); LES-4 (01870 1965-108B) e Oscar-4 (01902 1965-108C). O 
OV2-3 permaneceu ligado ao Transtage-s. 


2? Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-1 / 45D-1) foi lançado às 1318UTC e colocou em órbita o satélite militar DSP- 
F14 (20066 1989-0464). 


2 Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-32 / 4B-27) foi lançado às 1701:00UTC e colocou em órbita o satélite militar 
USA-142 DSP-F19 (25669 1999-0174). 
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Actualmente o SLC-41 é um dos mais sofisticados existentes no planeta e representa a maior alteração na filosofia da indústria de 
foguetões dos Estados Unidos nos últimos anos. O SLC-41 foi transformado na primeira “clean pad” a ser utilizada pelos 
americanos. Este conceito passa por montar o foguetão num edifício de montagem em vez de se montar o lançador por estágios na 
própria plataforma de lançamento como se fazia desde os primórdios do programa espacial americano. Sendo montado no edificio de 
montagem, o lançador é posteriormente transportado para a plataforma de lançamento algumas horas antes da ignição. A “clean 
pad” significa também que a utilização de grandes torres de serviço na plataforma de lançamento deixam de ser necessárias. Da 
mesma forma, o espaço de tempo gasto na preparação dos lançadores fica mais reduzido e deixam de existir problemas relacionados 
com as convencionais plataformas de lançamento que podem atrasar o início de uma missão por vários meses. 


O centro nevrálgico do SLC-41 é o denominado Atlas-V Spaceflight Operations Center (ASOC), combinando num só lugar o que 
anteriormente estava espalhado por diversos locais. O edifício onde está localizado o ASOC era anteriormente utilizado para 
processar os propulsores laterais de combustível sólido utilizados pelo Titan-IV, sendo completamente reformulado e expandido pela 
Lockheed. Situado a 6,6 km da plataforma de lançamento, é neste edifício multiusos para onde o estágio Atlas-V e o estágio superior 
Centaur são transportados logo após a chagada ao Cabo Canaveral e vindos das oficinas em Denver, Colorado. Aí, os técnicos da 
Lockheed podem realizar vários testes nos estágios e depois armazená-los temporariamente até ser altura de serem transportados para 
o edifício de montagem para serem preparados para o lançamento. No interior do ASOC também está situado o centro de controlo de 
lançamento que alberga os técnicos oficiais da missão, as equipas de engenheiros da Lockheed, chentes e os técnicos que controlam 
a contagem decrescente. 





O centro de controlo possui doze consolas de controlo no primeiro andar destinadas à equipa que dirige o lançamento. Entre estas 
consolas encontra-se a posição do Director de Lançamento, do Assistente do Director do Lançamento, as posições de controlo e 
monitorização dos propolentes do Atlas e do Centaur, a posição do controlo de voo e de sistemas eléctricos do lançador, a posição de 
controlo do software no solo, a posição de controlo das instalações eléctricas, posição de controlo ambiental, de segurança e do 
monitor que controla os limites de emergência que podem ser atingidos. Ainda no primeiro andar do edifício existem duas salas, 
situadas à direita da equipa que controla o lançamento, onde está localizada a rede de informática do computador principal e uma 
estação de controlo operacional por satélite. 


No segundo andar do edifício existem três salas que albergam a equipa de engenheiros responsáveis pelo lançador, a equipa que 
controla a carga transportada e a equipa principal de directores do lançamento. E nesta sala que se toma a decisão final de lançar ou 
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não lançar o Atlas-V. Ainda neste piso existem duas salas com lugares sentados e pontos de observação para engenheiros e clientes 
observarem o decorrer da contagem decrescente e do lançamento. 


A parede frontal da sala do centro de controlo está equipada com vários relógios, mostradores da contagem regressiva, emblemas e 
um ecrã de vídeo que mostra várias imagens da plataforma de lançamento recolhidas de diferentes ângulos, além de vários gráficos 
de diferentes dados. 


Sendo controlados a partir do ASOC, o Atlas-V é montado no interior do VIF (Vertical Integration Facility). Este edificio, que 
começou a ser construído em Janeiro de 1999, tem uma altura máxima de 90 metros e está localizado a 550 metros da plataforma de 
lançamento. No seu interior está situado um guindaste de 60 t com uma capacidade de levantar os diferentes segmentos do Atlas-V e 
colocá-los na plataforma móvel de lançamento. Após a verificação dos diferentes estágios no ASOC, estes são transportados na 
horizontal para o VIF. O CCB segue em primeiro lugar, seguido pela secção cilíndrica que compõe o inter-estágio e do estágio 
Centaur. A última peça deste lego é a secção “boat-tail”. As missões futuras serão também aqui colocados os propulsores laterais de 
combustível sólido. 


Após a montagem, o lançador passa por mais uma série de testes antes da carga a transportar ser entregue no VIF para montagem. O 
satélite é processado e abastecido do seu combustível de manobra num local separado do VIF e que tanto pode ser as instalações 
comerciais da Astrotech localizadas em Titusville, a 35 km de distância, ou então num edifício governamental caso se tratem de 
cargas militares ou da NASA. Após o processamento o satélite é colocado no interior de um contentor de segurança e protecção 
antes de deixar o e edifício de processamento e de iniciar a sua viagem até ao SLC-41. No SLC-41 é levantado até ao nível superior 
do estágio Centaur e colocado no seu topo. Segue-se um teste IST (Integration Systems Test) entre o foguetão lançador e a sua carga 
para confirmar uma boa ligação entre os dois e que ambos estão prontos para o lançamento. Segue-se o transporte até à plataforma 
de lançamento. 


O VIF foi construído de forma a suportar ventos de furacão até uma velocidade de 225 km/h. Possui várias plataformas móveis que 
possibilitam o acesso às diferentes zonas do foguetão e está equipado com uma porta reforçada com uma largura de 12,5 metros e 
uma altura de 84 metros que se recolhe na vertical, permitindo o transporte dos vários estágios do Atlas-V para o interior do edifício 
e a posterior saída do lançador para a plataforma de lançamento. Na construção do VIF foram utilizados 200 camiões de cimento 
(que equivaleram a 1.376 m” de cimento) para a construção das suas fundações e 3.250 t de aço para a construção das suas paredes. 


Lançamento Data Veículo Missão Local Lançamento Plat. Lanç. Satélite 
2008-016 14-Abr-08 421  AV-014 Cabo Canaveral  SLC-4 ; AGR IA 
USA-204 'WGS-2' 
(34713 2009-0174) 
LRO 
(35315 2009-0314) 
LCROSS 
(35316 2009-031B) 
USA-207 'PAN' 
(35815 2009-0474) 
USA-210 'DMSP-5D3-18' 
(35951 2009-0574) 
Intelsat-14 
(36097 2009-0644) 
SDO 
(36395 2010-0054) 
USA-212 'X37B OTV-1' 
(36514 2010-0154) 
USA-214 'AEHF-1' 
(36868 2010-0394) 
USA-215 *NROL-41” 
(37162 2010-0464) 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo foguetão Atlas-V. Tabela: Rui C. Barbosa. 


2009-017 4-Abr-09 421 AV-016 Cabo Canaveral SLC-41 


2009-031 18-Jun-09 AV-020 Cabo Canaveral 


2009-047 8-Set-09 AV-018 Cabo Canaveral SLC-41 
2009-057 18-Out-09 AV-017 | Vandenberg AFB SLC-3E 
2009-064 23-Nov-09 AV-024 Cabo Canaveral SLC-41 
2010-005 11-Fev-10 AV-021 Cabo Canaveral SLC-41 


2010-015 22-Abr-10 AV-012 Cabo Canaveral SLC-41 


2010-039 14-Ago-10 AV-019 Cabo Canaveral SLC-41 


2010-046 21-Set-10 AV-025  Vandenberg AFB SLC-3E 
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A missão NRO L-41 


Uma das grandes ironias do final da Guerra- 
fria é o facto de actualmente pouco sabermos 
sobre os satélites militares colocados em órbita 
pelos Estados Unidos. Muito do conhecimento 
vem do tipo de órbitas determinadas pelos 
observadores amadores que a partir dos seus 
dados podem deduzir o tipo de missão que 
poderá ser levada a cabo por um determinado 
satélite em órbita 


Tal situação volta a repetir-se na missão NRO 
L-41. Esta foi o 4º veículo espacial colocado 
em órbita por um Atlas-V, e o segundo a partir 
da Base Aérea de Vandenberg. Nenhum 
detalhe sobre a missão foi confirmado, porém 
muito pode ser anferido a partir das 
circunstâncias deste lançamento. O facto deste 
lançamento ser levado a cabo desde 
Vandenberg elimina a possibilidade de um 
lançamento para uma órbita com uma baixa 
inclinação orbital. Logo, isto elimina a hipótese 
de o satélite ser um veículo geostacionário 
SIGINT (SIGnals INTelligence) ou um satélite 
de comunicações. Os lançamentos de satélites para o NRO (National Reconnaissance Office) a partir de Vandenberg normalmente 
resultam na colocação de satélites em órbitas baixas ou órbitas “Molniya”. Este tipos de órbitas foram baptizadas com o nome de 
uma série de satélites de comunicações soviéticos que as utilizavam e tratam-se de órbitas altamente elípticas semi-sincronizadas que 
permitem a um satélite permanecer numa área durante um grande período de tempo, em latitudes mais elevadas do que podem ser 
atingidas por um satélite em órbita geossincrona. 





A configuração 501 do foguetão Atlas-V tem a menor capacidade de carga em termos de massa na família de lançadores Atlas-V. 
Com esta pequena carenagem o lançador é capaz de colocar em órbita cerca de 6.400 kg de carga numa órbita sincronizada com o 
Sol, porém como nesta missão foi utilizada uma carenagem de maiores dimensões, a capacidade do lançador será menor do que a 
indicada. Por outro lado, tamanho da carenagem sugere que o satélite é dimensionalmente grande indicando que pode ter uma 
densidade média baixa, o que sugere a presença de uma estrutura grande mas leve tal como uma antena para comunicações, radar ou 
SIGINT. Outra explicação pode ser a presença de vários satélites leves, no entanto isto é pouco provável dado que tais satélites 


provavelmente não iriam requerer uma carenagem tão grande a não ser que fossem demasiado pesados para ser lançados pela versão 
501. 
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Assim, o satélite pode ser um satélite SIGINT 
que funcionará numa órbita Molniya ou um 
satélite de comunicações, porém ambos estes 
tipos de veículos foram já colocados em órbita 
por foguetões Atlas-V mas com configurações 
distintas, tais como o NRO L-24 (um satélite de 
comunicações lançado como parte do sistema 
SDS — Satellite Data System do NRO) que 
utilizou a configuração 401, enquanto que a 
missão NRO L-28 (um satélite do tipo 
“Trumpet”) que utilizou a configuração 411. 
Isto sugere que nenhum destes tipos de 
veículos necessitaria uma carenagem tão 
grande e que o lançamento de um satélite 
SIGINT estaria para lá da capacidade da versão 
501. Assim, o primeiro satélite que se crê ser a 
actual geração dos satélites SDS foi colocado 
em órbita à 12 anos, e é possível que este seja o 
primeiro de uma nova geração de satélites. 


Temos ainda a possibilidade de satélites em 
órbitas baixas. Uma possibilidade em relação à 
carga pode ser um grupo de satélites de 
reconhecimento naval NOSS (Naval Ocean 
Surveillance System). Estes satélites são 
utilizados para localizar embarcações a partir 
das suas transmissões via rádio e a actual 
geração destes satélites são lançados em pares. 
Um anterior lançamento desta série utilizou a 
configuração 401, mas o actual desenho destes 
satélite é já muito antigo, e os satélites a bordo 
podem ser uma nova geração de veículos. 
Outra possibilidade é o facto de podermos estar 
na presença de uma nova geração de satélites 
de observação. A frota de satélites de radar e de 
observação electro-óptica do NRO estão 
rapidamente a atingir o fim das suas vidas úteis 
e nenhum tipo destes satélites tem vindo a ser 
substituído desde 2005. é pouco provável, mas 
não impossível, de que este se trate de um 
satélite de observação electro-óptica com uma 
densidade baixa para utilizar a versão 501, 
porém poderá tratar-se de um satélite radar com 
uma grande antena. 


Dado o cancelamento do elemento de 
observação electro-óptica do programa FIA 
(Future Imagery Architecture) em 2005, é 
pouco provável que uma nova geração deste 
tipo de satélites esteja pronta para ser colocada 
em órbita, e de facto a missão NRO L-49 
prevista para 2011, deverá colocar em órbita 
um satélite de uma geração anterior fabricado a 
partir de elementos que sobraram de veículos 
anteriores servindo assim para suplementar a 
falha que eventualmente possa surgir no 
sistema. 


Existem ainda outras possibilidades, incluindo 
um demonstrador tecnológico, o primeiro de 
uma nova série de veículos para levar a cabo 
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uma missão nova, ou mesmo um satélite de reconhecimento “stealth' no seguimento dos programas “Misty” e “8X”. No entanto é 
pouco provável tratar-se de um novo “Misty” pois crê-se que o governo norte-americano tenha terminado este programa. 


A identidade do satélite será sem dúvida determinada pelos observadores amadores que 
irão observar o satélite a cruzar os céus nocturnos e comparar a sua órbita com as órbitas 
dos satélites NRO anteriores. 


Lançamento 


O lançamento da missão NROL-41 teve lugar às 0403:30UTC do dia 21 de Setembro de 
2010 após ter sido inicialmente adiado da hora prevista devido à ocorrência de uma 
situação COLA (CoLlision Avoidance) e devido à presença de um automóvel não 
identificado que se encontrava estacionado não muito longe da plataforma de lançamento 


SLC-3E. 


A transmissão em directo do lançamento fornecida pela ULA deveria ter sido 
interrompida momentos antes da separação da carenagem de protecção da carga, mas 
devido a um ligeiro atraso prolongou-se por alguns segundos mais. 
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China lança novo satélite militar 


Após o lançamento do satélite de detecção remota YaoGan Weixing-10 a 9 de Agosto de 2010, esperava-se que o lançamento do 
próximo satélite desta série só tivesse lugar em Dezembro ou mesmo em princípios de 2011. Assim, foi com certa surpresa que a 20 
de Setembro era oficialmente anunciado que estava na fase final de preparação o lançamento de mais um satélite de detecção remota 


Rad 


th 


[E 





a partir do Centro de Lançamento de Satélites de Jiugquan. 


p: 








O lançador CZ-2D Chang Zheng-2D 


O foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D é um veículo a dois estágios destinado a 
colocar satélites em órbitas terrestres baixas. O seu primeiro estágio é semelhante ao 
do foguetão lançador CZ-4 Chang Zheg-4, bem como o seu segundo estágio 
exceptuando uma secção de equipamento melhorada em relação ao CZ-4. O CZ-2D 
é fabricado pela Academia de Tecnologia Espacial de Shanghai e o seu 
desenvolvimento foi iniciado em Fevereiro de 1990. 


Este lançador foi desenvolvido para satisfazer a demanda dos satélites cujo destino 
eram as órbitas sincronizadas com o Sol. Para o Chang Zheng-2D foi desenvolvida 
uma nova carenagem de protecção com um diâmetro de 3,35 metros e um novo 
motor de controlo de atitude para o segundo estágio, além do desenvolvimento de 
técnicas para a libertação dos propolente restante em órbita bem como manobras 
para a saída do estágio da órbita terrestre. 


O CZ-2D Chang Zheng-2D tem a capacidade de colocar uma carga de 3.500 kg 
numa órbita a uma altitude de 200 km com uma inclinação de 28,0º em relação ao 
equador terrestre ou uma carga de 1.300 kg numa órbita sincronizada com o Sol a 
645 km de altitude. No lançamento desenvolve 2.961,6 kN, tendo uma massa total 
de 232.500 kg, um comprimento de 41,056 metros e um diâmetro de 3,35 metros. 


Representação esquemática do foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D: 1 — 
Carenagem de protecção da carga; 2 — Carga; 3 — Secção de apoio; 4 — 
Concha frontal do tanque de oxidante do segundo estágio; 5 — Secção de 
equipamento de controlo do veículo; 6 — Secção inter-estágio; 7 — Tanque de 
oxidante do segundo estágio; 8 — Secção inter-tanque; 9 — Tanque de 
combustível do segundo estágio; 10 — Motor vernier do segundo estágio; 11 — 


Motor principal do segundo estágio; 12 — Secção da concha do inter-estágio; 
13 — Estrutura da longarina do inter-estágio; 14 — Tanque de oxidante do 
primeiro estágio; 15 — Secção inter-tanque; 16 — Tanque de combustível do 
primeiro estágio; 17 — Secção posterior de transição; 18 — Estabilizadores 
aerodinâmicos; 19 — Motor do primeiro estágio. Esquema: Corporação 
Industrial Longa Marcha. 





O primeiro lançamento do CZ-2D teve lugar a 9 de Agosto de 1992 (0800UTC) quando o veículo CZ2D-1 colocou em órbita o 
satélite FSW-2 (1) (22072 1992-0514). Todos os lançamentos deste foguetão são realizados a partir do Complexo de Lançamentos 
SLS-2 do Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan. 
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O primeiro estágio do CZ-2D, L-180, tem um peso bruto de 192.700 kg e um peso de 9500 kg sem combustível. No lançamento 
desenvolve uma força de 2.961,6 kN (vácuo), tendo um Tes de 2.550 m/s, um Tes-nm de 259 s e um Tq de 170 s. O seu comprimento 
é de 27,910 metros, tendo um diâmetro de 3,35 metros e uma envergadura de 6,0 metros. Está equipado com quatro motores YF-20B 
que consomem N,0,/UDMH. 
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Lançamento do satélite YG-11 YaoGan Weixing-11 desde o Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan a 22 de Setembro 
de 2010. 





O segundo estágio, denominado L-35, tem um peso bruto de 56.700 kg, pesando 4.000 kg sem combustível. No lançamento 
desenvolve uma força de 84739 kgf (vácuo), tendo um les de 295 s, um Ies-nm de 260 s e um Tg de 135 s. O seu comprimento é de 
10,9 metros e tem um diâmetro de 3,35 metros. Está equipado com um motor YF-24C composto por um motor YF-25 (742,04 kN e 
les de 2.942 m/s) e quatro motores vernier YF-23 (47,1 KN cada e Tes de 2.834 m/s) que consomem N,0,/UDMH. 


Data de Hora 
Lançamento (UTC) 


Veículo 


lançador Satélites 


Lançamento 


2004-039 
2005-024 
2005-033 


2007-019 


2008-056 
2008-061 


CZ2D-5 
CZ2D-6 
CZ2D-7 


CZ2D-8 


CZ2D-9 
CZ2D-10 


27-Set-04 
5-Jul-05 
29-Ago-05 


25-Mai-07 
5-Nov-08 
1-Dez-08 


8:00:00 
22:40:00 
8:45:00 


7:12:00 
0:15:07 
4:42:00 


FSW-3 (2)” (28424 04-0394) 
SJ-7 Shi Jian-7 (28737 2005-0244) 
FSW>-3 (3) (28824 2005-0334) 

YG-2 YaoGan Weixing-2 (21490 2007-0194) 
Zheda PiXing-1 'MEMS-Pico'! (31491 2007-019B) 
CX-1 Chuang Xin-1 (2) (33433 2008-0564) 
SW-3 Shiyan Weixing-3 (33435 2008-056B) 
YG-4 YaoGan Weixing-4 (33446 2008-0614) 


2009-069 
2010-027 
2010-040 


CZ2D-11/Y10 
CZ2D-12/Y15 
CZ2D-13 


9-Dez-09 8:42:00 
15-Jun-10 1:39:04 
24-Ago-10 7:10:04 


YG-7 Yaogan Weixing-7 (36110 2009-0694) 
SJ-12 Shi Jian-12 (36596 2010-0274) 
TH-1 Tian Hui-l (36985 2010-0404) 

YaoGan Weixing-11 (37165 2010-0474) 
Zheda PiXing-1A (1) (37166 2010-047B) 
Zheda PiXing-1A (2) (37167 2010-047C) 


2010-047 CZ2D-14/Y11 22-Set-10 2:42:01 


Esta tabela lista os últimos dez lançamentos levados a cabo com o foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D. Todos os lançamentos 
tiveram lugar desde o Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan. Tabela: Rui C. Barbosa. 





A série YaoGan Weixing 


No passado a então União Soviética utilizou a designação “Cosmos” para esconder a verdadeira natureza de centenas e centenas de 
satélites que colocava em órbita, atribuindo-lhes uma natureza científica. Porém, cedo os especialistas Ocidentais estranharam 
tamanho investimento na Ciência por parte de uma nação e concluíram que a maior parte desses satélites teria uma aplicação militar. 


Nos nossos dias algo de semelhante poderá estar a ocorrer com os satélites chineses da série Yaogan. Segundo as autoridades 
chinesas estes satélites são utilizados para a realização de experiências científicas, para levarem a cabo a detecção remota de 


2 ESW -— Fanhui Shi Weixing. 
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recursos terrestre e estimar colheitas e para auxiliar nas tarefas de prevenção e redução de desastres naturais. Tirando estes 
objectivos, nada mais é referido sobre estes veículos. 


Dos satélites até agora colocados em órbita foram identificados dois tipos, sendo alguns satélites destinados para a observação 
electro-óptica digital e outros para a observação utilizando radares SAR (Synthetic Aperture Radar). Os satélites de observação 
electro-óptica digital foram desenvolvidos pela 5º Academia do CASC, enquanto que os satélites SAR foram desenvolvidos pela 8º 


Academia do CASC. 






SI SBLANMMAM BN o 


A série de lançamento foi iniciada a 27 de Abril de 2006 com o lançamento do YG-]1 
YaoGan Weixing-1 (29092 2006-0154) por um foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C 
(CZ4C-1) às 2248UTC a partir do Complexo de Lançamento LC1I do Centro de 
Lançamento de satélites de Taiyuan. O satélite foi colocado numa órbita com um apogeu a 
621 km de altitude, perigeu a 602 km de altitude, inclinação orbital de 97,81º e período 
orbital de 96,93 minutos. Esta órbita foi posteriormente elevada e os dados mais recentes 
mostram o satélite numa órbita circular com um apogeu a 629 km de altitude, perigeu a 
628 km de altitude, inclinação orbital de 97,87º e período orbital de 97,28 minutos. Ao se 
observar a carenagem de protecção de carga depressa se salienta o seu comprimento de 10 
metros e o diâmetro de 3,8 metros. O YG-1 YaoGan Weixing-1 terá sido o primeiro 
satélite JB-5 Jian Bing-5 destinado à observação através de um radar SAR. 


O segundo satélite desta série seria lançado a 25 de Maio de 2007. Pelas 0712UTC um 
foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D (CZ2D-8) partia desde o Complexo de Lançamento 
SLS-2 do Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan e colocava o YG-2 YaoGan 
Weixing-2 (31490 2007-0194) numa órbita com um apogeu a 655 km de altitude, perigeu 
a 630 km de altitude, inclinação orbital de 97,85º e período orbital de 97,57 minutos. As 
autoridades chinesas anunciavam os mesmos 
objectivos para a missão, mas este 
lançamento diferia do anterior devido ao 
facto de o YG-2 YaoGan Weixing-2 não ser 
a única carga presente a bordo do vector 


lançador sendo lançado também o satélite ZP-1 Zheda PiXing-1 *MEMS-Pico” (31491 
2007-019B). Este satélite teve como objectivo proporcionar uma plataforma orbital 
para o ensaio de novas tecnologias, tais como acelerômetros, micro-giroscópios e 
sensores de infravermelhos. Entretanto, os últimos dados orbitais apontam para que o 
YG-2 YaoGan Weixing-2 se encontre numa órbita com um apogeu a 658 km de 
altitude, perigeu a 631 km de altitude, inclinação orbital de 97,93º e período orbital de 
97,61 minutos. Crê-se que na realidade o YaoGan Weixing-2 tenha sido o primeiro de 
uma nova geração de satélites de reconhecimento digital electro-óptico JB-6 Jian Bing- 
6. Estes satélites terão substituído os veículos FSW-4 que faziam regressar uma 
cápsula com filme contendo imagens obtidas durante a sua missão. Os novos satélites 
terão uma resolução de 0,6 metros a 1,9 metros. 


Ainda em 2007, no dia 11 de Novembro pelas 2248:34,843UTC, era lançado o 
foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C (C7Z4C-2) desde o Centro de Lançamento de 
Satélites de Taiyuan transportando o satélite YG-3 YaoGan Weixing-3 (32289 2007- 
055A). O satélite seria colocado numa órbita 
com um apogeu a 613 km de altitude, perigeu a 
457 km de altitude, inclinação orbital de 97,85º e 








período orbital de 95,34 minutos. O perigeu orbital seria elevado a 14 de Novembro para os 
613 km de altitude com o apogeu a ser colocado nos 624 km. Os últimos dados indicam que o 
satélite se encontra numa órbita circular com um apogeu a 630 km de altitude, perigeu a 627 
km de altitude, inclinação orbital de 97,84º e período orbital de 97,28 minutos. O YG-3 terá 
sido o segundo satélite Jian Bing-5 


O satélite YG-4 YaoGan Weixing-4 (33446 2008-0614) seria lançado às 0442UTC do dia 1 
de Dezembro de 2008 por um foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D (CZ2D-10) desde Jiuquan. 
Mais uma vez os detalhes técnicos acerca do novo satélite foram inexistentes, mas tendo por 
base a análise levada a cabo aos três satélites predecessores da série os analistas ocidentais 
concluiram que este novo satélite poder-se-á tratar do segundo veículo da série militar JB-6 
Jian Bing-6 de reconhecimento digital. As observações ópticas dos satélites Jian Bing-6 
deverão complementar as observações SAR levadas a cabo pelos satélites da série militar Jian 
Bing-5 (YG-1 YaoGan-l e YG-3 YaoGan-3). 
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No dia 15 de Dezembro às 0322:04,521UTC era lançado desde o Centro de Lançamento de Satélites de Taiyuan um foguetão CZ-4B 
Chang Zheng-4B (CZ4B-12) transportando o satélite YaoGan Weixing-5 
(33465 2008-0644). Apesar de já há vários meses se aguardar pelo lançamento 
deste satélite, a sua natureza permanece, tal como acontece com os anteriores 
satélites YaoGan, envolta em mistério. 


As referências iniciais a este lançamento indicavam a missão o primeiro satélite 
da série militar Jian Bing-7. Não havendo muitos dados relativos a esta série de 
satélites crê-se que seja um novo tipo de satélite de observação. Observações 
posteriores verificaram que o satélite Z1 Yuan-2 (3), também designado Jian 
Bin-3 (3), havia sido removido da sua órbita antes do lançamento do YanGan-s. 
Esta manobra pode indicar que o YanGan-5 seja um novo tipo de satélite 
electro-óptico que venha substituir os Jian Bing-3. 





Segundo o analista Philhp Clark, o satélite YaoGan-5 atingiu a sua órbita 

operacional a 20 de Dezembro ficando colocando numa órbita com um apogeu a 495 km de altitude, perigeu a 488 km de altitude e 

inclinação orbital de 94,44 minutos. De notar que o mesmo período orbital era utilizado pela série Jian Bing-3, apesar de existiram 
ligeiras diferenças nas suas excentricidades orbitais o que resultava em apogeus e 
perigeus em altitudes diferentes. 


A 21 de Abril de 2009 a secção de ciência e tecnologia da versão on-line do jornal 
People's Daily, anunciava o lançamento do YaoGan Weixing-6 (31869 2009-0214) 
a 22 de Abril de 2009, referindo o lançamento de um satélite de detecção remota 
desde o Centro de Lançamento de Satélites de Taiyuan. O lançamento seria 
confirmado no mesmo dia pela agência de notícias Xinhua. O lançamento acabou 
por ter lugar às 0255:04,562UTC do dia 22 de Abril e foi levado a cabo por um 
foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C/MI (Y19) a partir do Complexo de Lançamento 
LC1 do Centro de Lançamento de Satélites de Taryuan. Mais uma vez, e segundo a 
agência Xinhua o satélite YG-6 YaoGan Weixing-6 será utilizado para “estudos dos 
recursos terrestres, protecção e vigilância ambiental, planeamento urbano, 
estimativa de colheitas, redução e prevenção de desastres naturais, e para a 
realização de experiencias espaciais”. O YaoGan Weixing-6 foi desenvolvido pela 
Academia de Tecnologia de Voo Espacial de Xangai da Corporação Aeroespacial de 
Ciência e Tecnologia da China e segundo alguns analistas ocidentais, este satélite 
poderá ser o primeiro veículo da série militar JB-7 Jian Bing-7, um novo tipo de 
veículo SAR. Esta foi a primeira vez que um satélite YaoGan foi colocado em órbita 
por um foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C com o satélite a ser colocado num novo 
tipo de órbita tendo em conta esta série de satélites apontando-se assim para um 
satélite com uma massa inferior a 2.700 kg (JB-5 Jian Bimg-5). Os parâmetros 
orbitais iniciais do satélite eram: apogeu a 517 km de altitude, perigeu a 485 km de 
altitude, inclinação orbital de 97,65º e período orbital de 94,63 minutos. A órbita foi 
posteriormente ajustada para um apogeu a 512 km de altitude, perigeu a 508 km de 
altitude, inclinação orbital de 97, 59º e período orbital de 94,82 minutos. 








A natureza do YG-6 acabou por ser revelada numa carta de felicitações enviada pela Academia de Ciências da China ao congratular 
o lançamento do satélite radar JB-7 Jian Bing-7 (1). 


Ainda antes do final de 2009 seriam lançados dois novos satélites desta 
série. A 9 de Dezembro (0842UTC) era colocado em órbita o YG-7 
YaoGan Weixing-7 (36110 2009-0694) por um foguetão CZ-2D Chang 
Zheng-2D (CZ2D-11/Y10) a partir de Jiuquan. O satélite, supostamente 
um veículo de observação electro-óptica, seria colocado numa órbita 
com um apogeu a 658 km de altitude, perigeu a 619 km de altitude, 
inclinação orbital de 97,84º e período orbital de 97,49 minutos. Os 
dados mais recentes mostram o satélite numa órbita com um apogeu a 
661 km de altitude, perigeu a 622 km de altitude, inclinação orbital de 
97,88º e período orbital de 97,56 minutos. A 15 de Dezembro era 
lançado às 0231:04,790UTC um foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C 
(CZ4C-4/Y4) que colocaria em órbita o satélite YG-8 YaoGan 
Weixing-8 (36121 2009-0724). A sua órbita inicial tinha um apogeu a 
1.193 km de altitude, perigeu a 1.184 km de altitude, inclinação orbital 
de 100,50º e período orbital de 109,17 minutos. A órbita do YaoGan 
Weixing-8, supostamente um veículo SAR, desvia-se completamente dos parâmetros orbitais dos seus antecessores. Os dados mais 
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recentes indicam que se encontra numa órbita com um apogeu a 1.205 km de altitude, perigeu a 1.192 km de altitude, inclinação 
orbital de 100,46º e período orbital de 109,39 minutos. Juntamente com o satélite YG-8 YaoGan Wexing-8 foi colocado em órbita o 
pequeno satélite XW-1 X1 Wang-1 (36122 2009-072B). 


A missão do tripleto de satélites YG-9 YaoGan Weixing-9 diferiu mais uma vez dos parâmetros verificados em quase todos os 
lançamentos anteriores. De facto a 5 de Março de 2010 (0455:05,227UTC) eram colocados em órbita três satélites por um foguetão 
CZ-4C Chang Zheng-4C (CZ4C-5) desde o Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan. As imagens do lançamento que foram 
divulgadas mostraram uma carenagem de protecção de carga muito maior do que habitualmente seria de esperar para uma missão 
deste tipo, o que levantou suspeitas sobre a natureza da carga a bordo do CZ-4C Chang Zheng-4C. De facto, observações posteriores 
vieram a confirmar a presença de três objectos activos em órbita resultantes deste lançamento. 


Ao se verificar os parâmetros orbitais dos objectos em órbita, notou-se uma semelhança com o tipo de parâmetros orbitais 
usualmente associados aos satélites NOSS norte-americanos. Estes satélites, usualmente lançados em tripletos, são utilizados para 
vigilância naval electrónica. O satélite YaoGan 
Weixing-) é na realidade um conjunto de três 
satélites (um veículo principal e dois sub- 
satélites). Certamente que as autoridades chinesas 
não irão revelar a natureza destes veículos, mas 
informações anteriormente publicadas por fontes 
chmmesas e agora associadas a este lançamento, 
levam de facto a confirmar que a China terá assim 
dado início a um novo programa de vigilância 
maritima electrónica. Aparentemente os satélites 
terão sido fabricados na Academia de Tecnologia 
Espacial da China em Pequim 


Nesta altura só nos resta esperar pelas observações 
dos entusiastas que todas as noites observam as 
órbitas e a passagem de inúmeros satélites e tentar 
perceber a movimentação destes novos objectos 
em órbita, ficando no entanto «em órbita» a 
questão "O que terá a China colocado em 
órbita?" 


O satélite YG-10 YaoGan Weixing-10 foi lançado 
às 2249:05,55IUTC do dia 9 de Agosto de 2010. 
O lançamento teve lugar desde o Complexo de 
Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de 
Satélites de Taiyuan e foi levado a cabo por um 
foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C (CZ4C-6). O 
satélite foi colocado numa órbita inicial com um 
apogeu a 621 km de altitude, um perigeu a 607 km 
de altitude, inclinação orbital de 97,82º e período 
orbital de 96,98 minutos. Mais uma vez as 
autoridades chinesas referiram este satélite como 
um veículo destinado a tarefas de detecção remota, 
mas o YG-10 YaoGan Weixing-10 pode ser na 
realidade um veículo de observação SAR. Os 
dados mais recentes indicam que o satélite se 
encontra numa órbita circular com um apogeu a 
629 km de altitude, um perigeu a 628 km de 
altitude, inclinação orbital de 97,83º e período 
orbital de 97,28 minutos. 


O programa SAR 





a ae | = a ET m E 
messi madisas Os radares SAR são um instrumento de 


microondas que produz imagens de alta resolução da superficie da Terra em quaisquer condições atmosféricas e em qualquer hora do 
dia. Um instrumento SAR pode medir tanto a intensidade como a fase da radiação microondas emitida, originando não só uma alta 
sensibilidade à textura mas também em algumas capacidades tridimensionais. Enquanto os sistemas ópticos convencionais para 
obtenção de imagens são menos efectivos durante a noite e em más condições atmosféricas, o sistema SAR gera a sua própria 
radiação microondas que pode penetrar nas nuvens, neblina, águas baixas e mesmo no solo para obter imagens de alta resolução da 
superfície da Terra bem como debaixo de água e a baixa profundidade no solo. 
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O desenvolvimento por parte da China da tecnologia SAR foi iniciado em finais dos anos 70 do Século XX. Em 1981 foi operado 
pela primeira vez o primeiro sistema SAR mono-polarizado transportado por um avião. O sistema foi desenvolvido pelo Instituto de 
Pesquisa Electrónica da Academia de Ciências da China. O primeiro sistema SAR multi-polarizado fo1 introduzido nos anos 90 para 
a monitorização de inundações. O primeiro sistema operacional em tempo real que poderia analisar as imagens a bordo de um avião 
e transmiti-las para estações no solo foi introduzido em 1994. 


Há muito que a China planeava colocar em órbita um satélite SAR para obter imagens em alta resolução tendo em vista a sua 
aplicação em quaisquer condições atmosféricas, nomeadamente na localização de forças navais do Estreito de Taiwan. A China 
também desenvolveu um interesse particular na potencial aplicação civil destes sistemas após os danos provocados pelas inundações 
e deslizamento de terras originados pelos tufões de 1994. Enquanto que a China utilizava sistemas de detecção remota por 
observação óptica, surgiu um interesse particular na obtenção de imagens através de microondas que poderia penetrar na região Sul 
da China quase permanentemente coberta de nuvens. Crê-se que o sistema espacial SAR da China tenha beneficiado da sua 
cooperação com a Rússia e com a Europa. 


Por seu lado, o Exército de Libertação do Povo vê a obtenção de imagens pelos sistemas SAR como vital para a sua capacidade do 
domínio da informação em futuros conflitos. Ao contrário dos sistemas ópticos passivos convencionais, os sistemas SAR espaciais 
podem levar a cabo através das nuvens, chuva, nevoeiro e poeiras para detectar alvos no solo ou subsolo, e pode ser útil para a 
criação de mapas militares detalhados. Os engenheiros chineses têm examinado os satélites SAR como um meio de detectar 
submarinos inimigos em águas pouco profundas. 


Satélite Desig. Int. NORAD aa Hora UTC Veículo Lançador Local Lançamento 


Lançamento 
YaoGan Weixing-1 2006-015 29092 27-Abr-06 22:48:00 — 440 Chang Zheng-4€ 
(CZ4C-1) 
CZ-2D Chang Zheng-2D 
(CZ2D-8) 
CZ-4C Chang Zheng-4C 
(CZ4C-2) 

CZ-2D Chang Zheng-2D 
(CZ2D-10) 
CZ-4B Chang Zheng-4B 
(CZ4B-12) 


Taiyuan, LC1 
YaoGan Weixing-2 2007-019 31490 25-Mai-07 07:12:00 Jiuquan, SLS-2 
YaoGan Weixing-3 2007-055 32289 11-Nov-07 22:48:35 Taiyuan, LC1 
YaoGan Weixing-4 2008-061 33446 01-Dez-08 04:45:00 Jiuquan, SLS-2 


YaoGan Weixing-5 2008-064 33456 15-Dez-08 03:22:05 Taiyuan, LC2 


YaoGan Weixing-6 2009-021 34839 22-Abr-09 02:55:05 CZ-2€C Chang Zheng-2C Taiyuan, LC1 


CZ-2D Chang Zheng-2D 
(CZ2D-11/Y10) 
CZ-4C Chang Zheng-4C 
(CZAC-4/Y4) 
CZ-4C Chang Zheng-4C 
(CZ4C-5) 

CZ-4C Chang Zheng-4C 
(CZ4C-6) 

CZ-2D Chang Zheng-2D 
(CZ2D-14/Y11) 


YaoGan Weixing-7 2009-069 36110 09-Dez-09 08:42:00 Jiuquan, SLS-2 


Yaogan Weixing-8 2009-072 36121 15-Dez-09 02:31:05 Taiyuan, LC2 
YaoGan Weixing-9 2010-009 36413 05-Mar-10 04:55:05 Jiuquan, SLS-2 
YaoGan Weixing-10 2010-038 36834 09-Ago-10 22:49:06 Taiyuan, LC2 


YaoGan Weixing-11 2010-047 | 37165 22-Set-10 01:42:01 Jiuquan, SLS-2 





A pesquisa e o desenvolvimento iniciais da primeira geração de sistemas SAR espaciais teve lugar em finais dos anos 80 e o 
desenvolvimento dos primeiros modelos deu-se em 1991. Em Maio de 1995 o Comité Estatal de Ciência e Tecnologia e o 
COSTIND aprovaram o desenho e os trabalhos associados aos sistemas de transmissão de dados em alta velocidade. Um sistema de 
simulação no solo para a primeira geração de satélites SAR foi desenvolvido pelo CAS e pelo BUAA em finais dos anos 90. Mesmo 
antes do lançamento da primeira geração de satélites SAR, já se havia iniciado a pesquisa da segunda geração destes sistemas. 
Segundo alguns relatórios, a segunda geração de satélites SAR estaria prevista para o 11º Plano de Desenvolvimento Quinquenal da 
China (entre 2006 e 2010). 


As principais empresas estatais envolvidas no desenvolvimento do sistema SAR incluem o Instituto Académico da China para as 
Ciências Electrónicas (instrumentos SAR), Academia de Tecnologia de Voo Espacial de Xangai (desenho do satélite e veículo 
lançador CZ-4B), Instituto 501 e Instituto 504 da Academia de Tecnologia Espacial da China, Instituto de Pesquisa de Tecnologia 
Electrónica de Nanjing, Instituto de Equipamento Electrônico do Sudoeste e a Universidade de Aeronáutica e astronáutica de 
Pequim (BUAA). 


O Instituto de Pesquisa Electrónica do CAS foi designado, ao abrigo do Projecto 863, para desenvolver um sistema SAR nacional 
desde os finais dos anos 80. São escassos os detalhes disponíveis acerca do sistema SAR transportado a bordo dos satélites JB-5 
JianBing-5, mas alguma informação do CAS revelou que o protótipo do SAR desenvolvido, utiliza a banda L e é capaz de duas 
opções de resolução. Em modo de alta resolução o sistema possui uma resolução de 5 metros e um campo de visão de 40 km. Por 
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outro lado, no modo de baixa resolução o sistema tem uma resolução de 20 metros e um campo de visão de 100 km. O protótipo foi 
testado a bordo de um avião e os resultados foram satisfatórios. 


Os pequenos Zheda PiXing-1A 


Desenvolvidos em conjunto pela 
Universidade de Zhejiang e pelo 
Instituto de  Microssistemas e 
Tecnologias de Informação de 
Shanghai (Academia de Ciências da 
China), os satélites Zheda Pixing-1 A 
têm como função proporcionar uma 
plataforma de ensaio em órbita 
terrestre para dispositivos MEMS 
(Micro-Electro-Mechanic System), 
tais como  acelerómetros, micro- 
giroscópios e sensores de 


infravermelhos em desenvolvimento 
na China. Os satélites tê uma massa 
de 3,5 kg. 


Aparentemente os pequenos satélites 
não possuem qualquer dispositivo de 
controlo de atitude ou propulsão e não 
possuem partes móveis. Os seus 
sistemas electrónicos encontram-se no 
interior de um corpo cúbico com uma 
aresta de 015 metros. Os 
instrumentos necessitam de 3,5 watts 





a REA SA LA de energia para funcionar. 
ve dn Eli | Ê à 
E ico dk Po “o ps Pulo id nr mafia sas 
a co A bordo dos satélites segue um sensor infravermelho MEMS e uma 
asno HM TER câmara CMOS que permite obter imagens da superficie terrestre. Porém, o 
pr nt TE E EM aspecto mais importante deste pequeno satélite será a sua carga de 


Ph transmissão. Esta carga é constituída por um transreceptor que funciona 
em banda-S com uma frequência de transmissão de 2.300 MHz e uma 
frequência de recepção de 2.100 MHz. Como existe uma diferença de 200 
MHz entre a transmissão e a recepção, são utilizados dois sistemas de duas 
antenas instaladas em faces opostas, permitindo assim a recepção de sinal 
em qualquer posição do satélite. 


Lançamento do YaoGan Wexing-1 


O lançamento do satélite YaoGan Weixing-11 foi anunciado a 20 de 
Setembro de 2010 e teve lugar às 0242:00,835UTC do dia 22 de Setembro. 
O lançamento foi levado a cabo por um foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D 
a partir do Complexo de Lançamento SLS-2 da LA-4 do Centro de 
Lançamento de Satélites de Jiuquan localizado em Ejin-Banner, uma zona 
da Região Autónoma da Mongólia Interior. O Centro de Lançamento de 
Satélites de Jiuquan é também conhecido como Shuang Cheng Tze e foi o 
primeiro centro de lançamento de satélites da China. 


A separação do satélite YaoGan Weixing-ll teve lugar a T+i3m 5s 
(0255:03UTC), ficando colocado numa órbita com um apogeu a 656 km de 
altitude, perigeu a 625 km de altitude, inclinação orbital de 98,0º e período 
orbital de 97,54 minutos. Por seu lado os satélites Zheda PiXing-1A (1) e 
Zheda PiXing-1A (2) ficaram colocados numa órbita apogeu a 655 km de 
altitude, perigeu a 624 km de altitude, inclinação orbital de 98,03º e período orbital de 97,51 minutos. 





EA ren ie 


A 2 de Outubro a agência de notícias Xinhua informava que os dois satélites Zheda PiXing-1A encontravam-se a funcionar 
normalmente. 
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Várias perspectivas do lançamento do foguetão CZ-2C Chang Zheng-2D que teve lugar desde o Centro de Lançamento de 
Satélites de Jiuquan a 22 de Setembro de 2010 e que colocou em órbita o satélites YaoGan Weixing-11 e Zheda PiXing-lA. 
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SBSS — detecção de detritos em órbita 


Com o passar dos anos o aumento dos detritos espaciais em órbita terrestre 


resultaram numa ameaça constante aos satélites activos e veículos tripulados. 
Com o evoluir do problema poderemos chegar a uma situação em que seja 
quase impossível viajar em segurança em órbita. Com o primeiro satélite 
SBSS (Space Based Space Surveillance) pretende-se criar uma pequena rede 
de observatórios em órbita capazes de manter um registo dos detritos orbitais 
para assim garantir uma maior segurança nos veículos em órbita e evitar 


colisões. 


O sistema SBSS (Space Based Space Surveillance) 


Com o aumento da importância dos sistemas espaciais nos campos de batalha, 
em Janeiro de 2001 a Comissão Espacial Rumsfeld assinalou uma grande 
preocupação em relação aos sistemas espaciais norte-americanos e que uma 
grande ameaça a esses sistemas iria eventualmente surgir. O sistema SBSS é 
um projecto iniciado no ano fiscal de 2002 para a criação de uma constelação 
de satélites para levar a cabo a denominada Space Situation Awareness (SSA) 
utilizando sensores operando no visível. Uma constelação destes satélites 





proporcionará a capacidade de se prever situações para um melhor contolo 


das operações espaciais. 


O projecto SBSS segue os passos do bem sucedido Advanced Concept Technology Demonstration (ACTD) do sensor Mid-Curse 
Space Experiment/Space Based Visible (MSX/SBV). O satélite SBSS irá melhorar em 80% a capacidade de detectar objectos em 
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órbita em relação ao MSX/SBV. O satélite MSX (Mid- 
Curse Space Experiment) do Departamento de Defesa 
dos Estados Unidos foi o satélite de teste contra mísseis 
colocado em órbita a 24 de Abril de 1996, e pelo ano 
2002 a maior parte dos seus sensores estavam 
moperacionais. Porém, um pequeno conjunto de 
instrumentos pesando somente 20 kg e denominado 
Space-based Visible Sensor é capaz de procurar e 
detectar satélites em órbitas geossincronas utilizando luz 
visível. Esta foi uma missão com um sucesso 
fenomenal, tendo baixado o número de objectos 
«perdidos» em órbita geossincrona por um factor de 2 


O sistema SBSS irá detectar e seguir os objectos 
espaciais, tais como satélites e destroços orbitais, 
gerando dados que o Departamento de Defesa irá 
utilizar em apoio de operações militares. A NASA 
também poderá utilizar a informação para calcular as 
medidas para evitar colisões em órbita com a estação 


espacial internacional e outras missões. A missão SBSS é um passo importante na direcção da futura superioridade espacial e de uma 


futura constelação de vigilância espacial em órbita. 


A constelação de satélites SBSS irá levar a cabo a 
detecção e rastreamento temporal de todos os objectos 
espaciais em torno do planeta. Isto inclui a recolha, 
processamento e comunicação de dados métricos e dos 
dados SOI (Space Object Identification). O sistema SBSS 
irá suportar a aquisição dos Space Surveillance Key 
Performance Parameters (KPPs) definidos no Capstone 
Requirements Document (CRD) do USSSPACECOM 
para o controlo espacial. 


Inicialmente designado SBSS Block 10, este primeiro 
satélite servirá para substituir o velho sensor SBV. Por 
outro lado, os satélites Block 20 irão fornecer uma 
capacidade mais robusta em seguimento do Block 10. A 
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constelação SBSS/Block 20 1rá incluir quatro satélites quando totalmente operacional. 


À empresa Northrop Grumman Space and Mission 
Systems Corp. foi atribuído um contrato de 
US$46.000.000 para desenvolver o sistema. A 
Northrop Grumman Mission Systems (NGMS) 
deveria desenvolver e entregar o primeiro satélite 
SBSS. Estes esforços incluiam a compra de materiais 
e serviços necessários para desenhar, construir, 
lançar e operar este primeiro satélite com um sensore 
visível e para desenhar, construir e operar um 
segmento de solo para apoiar as operações do 
primeiro satélite. Esta tribuição foi feita à NGMS 
como uma acção contratual indefenida a um contrato 
existente. As localizações dos trabalhos são a The 
Boeing Co., em Huntington Beach — Califórnia, e a 
Ball Aerospace and Technologies Corp., Defense 
Systems, Boulder — Colorado. 


A 20 de Maio de 2004 foi atribuido a uma equipa da 
Boeing / Ball Aerospace & Technologies 
Corporations um contrato de US&189 milhões por 
parte da Força Aérea dos Estados Unidos para o 
sistema Space Based Space Surveillance. A Ball 
Aerospace foi responsável pelo segmento espacial 
incluindo o corpo principal do satélite e a carga 
contendo o sensor visível. A equipa desenvolveu o 
satélite e o segmento de solo, fornecendo também os 
serviços de lançamento. Foi também responsável 
pelo planeamento da missão, processamento dos 
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dados da missão e operação do sistema até um ano, antes da sua transferência para a Força Aérea. A equipa da Boeing / Ball foi 
escolhida para o SBSS sendo sub-contratada pela Northrop Grumman Mission Systems, actuando em prol do U. S. Air Force Space 
and Missile Systems Center. 
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A 2 de Novembro de 2004 a Boeing anunciava que em parceria com a Northrop 
Grumman Mission Systems, havia finalizado com sucesso a denominada Integrated 
Baseline Review (IBR) para o sistema SBSS. Este foi um ponto significativo que 
precedeu o Preliminary Design Review (PDR). 


Em finais de 2005 uma revisão independente determinou que a base do programa não 
era executável; que o plan de montagem, integração e de teste era arriscado; e que os 
requerimentos haviam sido exagerados. O programa SBSS foi restruturado em 
princípios de 2006 devido ao aumento de custos e a atrasos. A restruturação 
aumentou os fundos disponíveis e a margem de calendarização, definindo a 
montagem, integração e plano de testes; além de relaxar os requerimentos. O 
lançamento do primeiro satélite foi adiadio para Abril de 2009, um atraso de 18 
meses. 


O satélite SBSS tinha uma massa de 1.031 kg no lançamento. Possui dois painéis 
solares e a sua establização espacial é levada a cabo nos três eixos. A sua vida útil é 
de 5,5 anos, podendo a sua missão ser alargada até 7 anos. O sensor visível possui 
uma grande abertura angular com um grande campo de visão. Está equipado com 
sistemas electrónicos de baixo ruído e um processador reprogramável. 


O foguetão Minotaur-IV 


Esta foi a primeira utilização do foguetão Minotaur-IV para colocar uma carga em 
órbita. 


O Minitaur-IV tira partido da extensa herança dos lançadores Minotaur-I, Pegasus e 
Taurus para fornecer uma solução barata e capaz para os veículos espaciais 
governamentais norte-americanos. 


A combinação de três estágios a combustível sólido governamentais, um motor a 
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combustível sólido comercial e os processos e sistemas de voo da Orbital Scienes Corporation (OSC), proporcionam uma mistura 
de valor e performance. A integração de motores governamentais com motores comerciais e com uma arquitectura tecnológica 
única, é uma das características da OSC que se alarga por várias décadas, incluindo a utilização do primeiro estágio do míssil 
Peacekeeper. 


Para o foguetão Minotaur-IV são utilizados sistemas aviónicos standard, bem como o software de voo e subsistemas que são 
integrados numa Guidance Control Assembly (GCA) que também incorpora o quarto estágio de propulsão sólida. Este estágio é o 
mesmo motor Orion-38 utilizado no Minitaur-l, Pegasus e Taurus, e outros lançadores da OSC. Está também disponível o motor 
Star-48V para uma performance adicional na configuração Minotaur-IV+-. 


A família de lançadores Minotaur é fornecida através do programa Orbital/SuborbitalProgram 2 (OSP-2) e é gerida pela U.S. Air 
Force Space and Missile Systems Center (SMC), Space Development and Test Wing's (SDTW) Launch Test Squadron (LTS) 
localizado na Base Aérea de Kirtland, Novo México. 
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O Minotaur-IV é capaz de colocar uma carga de 1.750 kg numa órbita terrestre 
baixa com uma inclinação de 28,5º (185 km). Utilizando o motor Star-48V no 
quarto estágio, o lançador é capaz de colocar uma carga de 2.000 kg numa órbita 
terrestre baixa e realizar missões para órbitas mais elevadas. 


O Minotaur-IV tem um comprimento de 23,88 metros, uma largura de 2,34 
metros e uma massa de 86.300 kg. O primeiro estágio, SR-118, utiliza 
combustível sólido e é capaz de desenvolver 2.200 kN. O segundo estágio a 
combustível sólido (SR-119) desenvolve uma força de 1.365 kN, tendo um Tq 
de 54 s. Por seu lado, o terceiro estágio, SR-120, desenvolve uma força de 329 
kN tendo um Tq de 62 s. O estágio Orion-38 (quarto estágio regular) desenvolve 
uam força de 32,2 kN e tem um Tq de 67,7 s. O estágio Star-48V (Minotaur- 
IV+) dewenvolve uma força de 68,6 kN e tem um Tq de 84,1 s. 





Lançamento do SBSS 


O lançamento do satélite SBSS teve lugar às 0441UTC do dia 26 de Setembro 
de 2010. O ponto de máxima pressão dinâmica no lançador atinge-se a T+38,ls. 
Nesta fase o foguetão encontra-se a uma altitude de 12,4 km. O fonal da queima 
do primeiro estágio e a sua separação do segundo estágio ocorre às 044]UTC 
(T+57,9s) a uma altitude de 27,8 km. A ignição do segundo estágio inicia-se logo após a separação do primeiro estágio e terminará 
às 0443UTC (T+Im 57,4s), a uma altitude de 101,9 km e a uma distância de 176,0 km do local de lançamento. 
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A separação entre o segundo e o terceiro estágio ocorre a T+2m 12,4s (0443UTC), com o terceiro estágio a entrar de imediato em 
ignição a uma altitude de 122,2 km. A separação da carenagem de protecção ocorre às 0444UTC (T+2m 36,4s) quando lançador se 
encontra a uma altitude de 135,2 km onde o efeito do atrito atmosférico no satélite é nulo. O final da queima do terceiro estágio 
ocorre às 0446UTC (T+3m 27,0s) com o foguetão a entrar numa voo balístico que dura mais de oito minutos. Nesta fase o Minotaur- 
IV ascende dos 220,4 km para os 615,0 km. 


A ignição do quarto e último estágio ocorreu às 0453UTC (T+1 Im 34,6s) terminando às 0454UTC (T+]l2m 41,2s). Nesta fase o 
lançador encontrava-se a uma altitude de 622,3 km e com uma inclinação orbital de 98,0º. 


A separação do satélite SBSS ocorreu às 0457UTC (T+14m 40,9s). O satélite receberia a designação militar USA-216 e ficou 
colocado numa órbita com um apogeu a 541 km de altitude, perigeu a 538 km de altitude, inclinação orbital de 97,99º e período 
orbital de 95,43 minutos. 


A partir desta órbita o satélite leva a cabo uma série de três manobras orbitais num total de nove horas de queima para atingir a sua 
órbita operacional a uma altitude de 724,2 km de altitude viajando na direcção Sul — Norte e numa órbita sincronizada com o Sol. 
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O lançamento do último Molniya-M 


Molniya-M, o primo do Soyuz-U 


Vindo dos tempos da União Soviética, o foguetão lançador 8K78M Molniya-M descende, tal como os foguetões 1AA511U Soyuz- 
U, 114511FG Soyuz-FG e 14A14 Soyuz-2, do míssil balístico intercontinental R-7 Semyorka?”. O 8K78M é também conhecido 
pelas designações A-2e (Designação Sheldom) ou SL-6 (Departamento de Defesa dos Estados Unidos). 


Colectivamente denominados Molniya encontram-se os foguetões 8K78 (desenvolvido pelo OKB-1 e utilizando para lançar os 
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26 . . 
Semyorka significa “pequeno sete”. 
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satélites Molniya e Prognoz, e as sondas Zond, 
Mars e Venera), 8K78-MV (desenvolvido pelo 
OKB-1 e utilizando para as sondas Zond, Mars e 
Venera), 8K78-2MV (desenvolvido pelo OKB-1 
e utilizando para as sondas Zond, Mars e 
Venera), 8K78-E6 (desenvolvido pelo OKB-1 e 
utilizando para as sondas Luna-E6) e 8K78M 
(desenvolvido pelo TSSKB Progress). 


O 8K78M poderia ser equipado com três 
estágios superiores distintos consoante o tipo de 
carga a colocar em órbita (sendo o estágio 
superior original o Blok L): o Blok ML, o Blok 
SO-L e o Blok 2BL. 


O 8K78M era um lançador com quatro estágios, 
sendo o primeiro constituído por quatro 
propulsores laterais (Blok B, Blok V, Blok G e 
Blok D) que auxiliam o segundo estágio (Blok 
A) nas fases iniciais do voo. O lançador tem um 
comprimento de 40,0 metros e um diâmetro no 
corpo central de 3,0 metros. É capaz de colocar 
uma carga de 1.800 kg numa órbita a 820 km de 
altitude, ou então uma carga de 1.600 kg numa 
trajectória para a órbita geossincrona. 


Com um comprimento de 19,0 metros e um 
diâmetro de 2,7 metros, cada propulsor lateral 
tem um motor RD-107 (8D728) que consome 
oxigénio líquido e querosene (RG-1 ou T-1). 
Têm um peso de 43.400 kg (3.770 kg sem 
combustível) e desenvolvem uma força de 
101.500 kgf (em vácuo), tendo um Tes de 314 s 
(Tes-nm de 257 s) e um Tq de 119 s. O motor 
RD-107 tem um peso de 1.145 kg, um 
comprimento de 2,9 metros e um diâmetro de 
0,7 metros. O RD-107 foi desenvolvido por 
Valentin Glushko. 


O segundo estágio está equipado com um motor 
RD-108 (8D727) que também consume oxigénio 
líquido e querosene. Este estágio tem um 
comprimento de 28,0 metros e um diâmetro de 
3,0 metros, tendo um peso de 100.600 kg (6.798 
kg sem combustível) e desenvolve uma força de 
99.600 kgf (em vácuo), tendo um Tes de 315 s 
(Tes-nm de 248 s) e um Tq de 291 s. O motor 
RD-108 tem um peso de 1.230 kg, um 
comprimento de 2,9 metros e um diâmetro de 
0,7 metros. O RD-108 foi desenvolvido por 
Valentim Glushko e é também designado 
8D727K ou 8D727P. 
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O terceiro estágio, Blok I, tem um comprimento de 2,8 metros e um diâmetro de 2,6 metros, tendo um peso de 24.800 kg (1.976 kg 
sem combustível) e desenvolve uma força de 30.400 kgf (em vácuo), tendo um Tes de 330 s e um Tq de 241 s. Este está equipado 
com um motor RD-0110 que consume oxigénio líquido e querosene. O motor RD-0110 tem um peso de 408 kg, um comprimento de 
1,6 metros e um diâmetro de 2,2 metros. O RD-108 foi desenvolvido por Kosberg e é também designado 11D55 ou RD-461. 


Por fim o quarto estágio, Blok 2BL, tem um comprimento de 2,8 metros e um diâmetro de 2,6 metros, tendo um peso de 7.000 kg 
(1.200 kg sem combustível) e desenvolve uma força de 6.800 kgf (em vácuo), tendo um Tes de 340 s e um Tq de 285 s. Este está 
equipado com um motor S$1.5400A que consume oxigénio líquido e querosene. O motor S1.54004, também designado 11D33M e 
desenvolvido por Serguei Korolev, tem um peso de 148 kg. 


Um dispositivo muito importante a bordo do 8K78M era a unidade designada BOZ (Blok Obespechniya Zapushka), destinada a 
controlar a ignição do último estágio do lançador. Esta unidade fazia com que o estágio fosse devidamente orientado e que os 
tanques de combustível fossem devidamente pressurizados antes da ignição. 
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A primeira utilização de um lançador do tipo Molniya teve lugar a 10 de Outubro de 1960. Neste dia um lançador 8K78 Molniya 
(L1-4M) tinha como missão lançar a primeira sonda soviética em direcção a Marte. A sonda IM n.º 1 foi destruída quando o 
lançador perdeu o controlo após falha no terceiro e último estágio. Este lançamento teve lugar desde o LC1 do Cosmódromo NIIP-5 
Baikonur. O primeiro lançamento com sucesso ocorreu a 4 de Fevereiro de 1961 com o lançamento do Sputnik-7 (8K78 Molniya 

L1-6; LC1I NIIP-S Baikonur). O 

primeiro 8K78M Molniya-M foi 

lançado a 19 de Fevereiro de 1964 e 
teve um baptismo de fogo ao ser 
destruído e não conseguindo colocar 
a sonda Venera 3MV-1 n.º 2 a 
caminho de Vénus. Este veículo, 
com o número de série T15000-19, 
foi lançado desde o complexo LC1 
do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. 
O primeiro lançamento com sucesso 
do Molniya-M deu-se a 27 de Março 
de 1964 quando o veículo com o 
número T15000-22 colocou em 
órbita o satélite Cosmos 27 “3MV-1 
n.º 3º (00770 1964-0144). No 
entanto este lançamento foi somente 
um sucesso parcial pois este veículo 
tinha como missão sobrevoar o 
planeta Vénus e acabou por ficar em 
órbita terrestre devido a um 
problema com o último estágio do 
seu lançador. Assim, o primeiro 
verdadeiro sucesso do foguetão 
8K78M Molniya-M surge a 2 de Abril de 1964 quando o veículo T15000-23 lançado às 0242UTC desde o Complexo LC1 PU-S do 
Cosmódromo NIIP-5 Baikonur coloca a sonda Zond-1 “'3MV-1 n.º 4º (00785 1964-016D) a caminho de Vénus. 
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A seguinte tabela mostra todos os lançamentos levados a cabo pelo foguetão 8K78M Molniya-M utilizando os diferentes estágios 
superiores. 





Lançamento Data Hora UTC N.º Série Est. Sup. Plataforma Lançamento Carga 
1964-F01 19-Fev-64 05:47:10 T15000-19 NIIP-5, LC1 PU-I 3MV-I n.º 2 
1964-014 27-Mar-64 03:24:43 T15000-27 NIIP-5, LC1 PU-1 Cosmos 27 (3MV-1 n.º 3) 
1964-016 2-Abr-64 02:42:40 [15000-28 L NIIP-5, LC1 PU-I Zond-1 (3MV-1 n.º 4) 
1965-091 12-Nov-65 04:46:48 V103-42 L NIIP-5, LC31 PU-2 Venera-2 (3MV-4 n.º 4) 
1965-092 16-Nov-65 04:13:35 V103-31 L NIIP-5, LC31 PU-2 Venera-3 (3MV-3 n.º 1) 
1965-094 23-Nov-65 03:14:10 V103-30 NIIP-5, LC31 PU-2 Cosmos 96 (3MV-4 n.º 6) 
1966-006 31-Jan-66 11:41:37.0 Y716-49 L NIIP-5, LC31 PU-2 Luna-9 (E-6M n.º 13) 
1966-017 1-Mar-66 11:03:49 H716-50 NIIP-5, LC31 PU-2 Cosmos 111 (E-6S n.º 204) 
1966-027 31-Mar-66 10:46:59 H716-51 L NIIP-5, LC31 PU-2 Luna-10 (E-6S n.º 206) 
1966-035 25-Abr-66 07:10:00 H103-37 L NIIP-5, LC31 PU-2 Molniya-1 (03) 
1966-078 24-Ago-66 08:03:21 H15000-52 L NIIP-5, LC31 PU-2 Luna-l1 (E-6LF n.º 101) 
1966-092 20-Out-66 07:50:00 H103-40 NIIP-5, LC1 PU-1 Molniya-1 (04) 
1966-094 22-Out-66 08:38:00 H103-44 NIIP-5, LC31 PU-2 Luna-12 (E-6LF n.º 102) 
1966-116 21-Dez-66 10:17:08.1 H15000-55 L NIIP-5, LC1 PU-1 Luna-13 (E-6M n.º 205) 
1967-046 16-Mai-67 21:44:55 H15001-58 L? NIIP-5, LC1 PU-1 Cosmos 159 (E-6LS n. 111) 
1967-052 24-Mai-67 22:50:00 H15000-41 L NIIP-5, LCI PU-1 Molniya-1 (05) 
1967-058 12-Jun-67 | 3:39:45.319 4716-70 VL NIIP-5, LC1 PU-I Venera-4 (4V-1 n.º 310) 
1967-063 17-Jun-67 03:36:38 4716-71 VL NIIP-5, LC1 PU-1 Cosmos 167 (4V-1 n.º 311) 
1967-082 31-Ago-67 08:00:03 H716-81 NIIP-5, LC1 PU-1 Ii 1) 
1967-095 3-Out-67 05:00:01 4716-83 L NIIP-5, LC1 PU-1 Molniya-1 (06) 
1967-101 22-Out-67 08:40:01 4716-84 L NIIP-5, LC1 PU-I Molniya-1 (07) 
1968-F01 7-Fev-68 10:43:54 4716-57 NIIP-5, LC1 PU-1 E-6LS n.º 112 
1968-027 7-Abr-68 10:09:32 4716-58 L NIIP-5, LC1 PU-1 Luna-14 (E-6LS n.º 113) 
1968-035 21-Abr-68 04:20:01 4716-82 L NIIP-5, LC1 PU-1 Molniya-1 (08) 
1968-067 5-Jul-68 15:25:59 4716-85 L NIIP-5, LC1 PU-I Molniya-1 (09) 
1968-085 5-Out-68 00:32:00 4716-86 L NIIP-5, LC1 PU-1 Molniya-1 (10) 
1968-115 16-Dez-68 09:15:03 4716-87 L NIIP-5, LC1 PU-1 Ta 
1969-001 S-Jan-69 — 06:28:07.927 B716-72 L NIIP-5, LC1 PU-1 Venera-5 (4V-1 n.º 330) 
1969-002 10-Jan-69 — 05:51:52.196 B716-73 VL NIIP-5, LC1 PU-1 Venera-6 (4V-1 n.º 331) 
1969-035 11-Abr-69 02:30:01 B716-88 L NIIP-5, LC1 PU-1 Molniya-1 (11) 
1969-061 22-Jul-69 12:55:31 B716-89 L NIIP-5, LC1 PU-I Molniya-1 (12) 
1970-013 19-Fev-70 18:57:15 L NIIP-53, LC43/4 Molniya-1 (13) 
1970-049 26-Jun-70 03:23:01 L NIIP-53, LC43/4 Molniya-1 (14) 
1970-060 17-Ag0-70 5:38:21.745 X15000-62 NVL NIIP-5, LC31 PU-2 Venera-7 (4V-1 n.º 630) 
1970-065 22-Ago-70 05:06:08 X15000-61 NVL NIIP-5, LC31 PU-2 Cosmos 359 (4V-1 n.º 631) 
1970-077 29-Set-70 08:14:01 L NIIP-53, LC43/4 Molniya-1 (15) 
1970-101 27-Nov-70 15:47:17 L NIIP-53, LC43/4 Molniya-1 (16) 
1970-114 25-Dez-70 03:50:02 4716-94-1 L NIIP-5, LC1 PU-1 Molniya-1 (17) 
1971-064 28-Jul-71 03:29:01 NIIP-53, LC43/4 Molniya-l (18) 
1971-100 24-Nov-71 09:30:02 NIIP-53, LC43/4 Molniya-2 (01) 
1971-115 19-Dez-71 22:50:12 NIIP-53, LC41/1 Molniya-1 (19) 
1972-021 27-Mar-72  04:15:06.231 C15000-63 NVL NIIP-5, LC31 PU-2 Venera-8 (4V-1 n.º 670) 
1972-023 31-Mar-72 04:02:33 C1500-64 / 7801421513 NIIP-5, LC31 PU-2 Cosmos 482 (4V-1 n.º 671) 
1972-025 4-Abr-72 20:38:30 NIIP-53, LC43/4 Molniya-1 (20) 
1972-029 14-Abr-72 00:54:00 X15000-79 SOL NIIP-5, LC31 PU-2 Prognoz (SO-M nº. 501) 
1972-037 19-Mai-72 14:30:03 NIIP-53, LC43/4 Molniya-2 (02) 
1972-046 29-Jun-72 03:47:00 M15000-108 SOL NIIP-5, LC31 PU-2 Prognoz-2 (SO n.º 503) 
1972-072 19-Set-72 19:19:00 L NIIP-53, LC41/1 Cosmos 520 (Oko) 
1972-075 30-Set-72 20:19:01 NIIP-53, LC41/1 Molniya-2 (03) 
1972-081 14-Out-72 06:16:00 NIIP-53, LC41/1 Molniya-1 (21) 
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1972-095 
1972-098 
1973-007 
1973-009 
1973-018 
1973-045 
1973-061 
1973-076 
1973-084 
1973-089 
1973-097 
1973-106 
1974-023 
1974-026 
1974-050 
1974-056 
1974-081 
1974-092 
1974-102 
1975-007 
1975-009 
1975-029 
1975-036 
1975-049 
1975-063 
1975-079 
1975-081 
1975-105 
1975-121 
1975-122 
1975-125 
1976-006 
1976-021 
1976-026 
1976-041 


1976-062 
1976-074 
1976-088 


1976-105 
1976-113 
1976-116 
1976-127 
1977-011 
1977-021 
1977-027 
1977-032 
1977-047 
1977-054 
1977-068 
1977-082 
1977-093 
1977-105 
1978-009 


2-Dez-72 
12-Dez-72 
3-Fev-73 
15-Fev-73 
5-Abr-73 
11-Jul-73 
30-Ago-73 
19-Out-73 
2-Nov-73 
14-Nov-73 
30-Nov-73 
25-Dez-73 
20-Abr-74 
26-Abr-74 
29-Jun-74 
23-Jul-74 
24-Out-74 
21-Nov-74 
21-Dez-74 
30-Jan-75 
6-Fev-75 
14-Abr-75 
29-Abr-75 
5-Jun-75 
8-Jul-75 
2-Set-75 
9-Set-75 
14-Nov-75 
17-Dez-75 
22-Dez-75 
27-Dez-75 
22-Jan-76 
11-Mar-76 
19-Mar-76 
12-Mai-76 


1-Jul-76 
23-Jul-76 
1-Set-76 


22-Out-76 
26-Nov-76 
2-Dez-76 
28-Dez-76 
11-Fev-77 
24-Mar-77 
11-Abr-77 
28-Abr-77 
16-Jun-77 
24-Jun-77 
20-Jul-77 
30-Ago-77 
22-Set-77 
28-Out-77 
24-Jan-78 


04:39:57 
06:51:01 
05:48:59 
01:12:00 
11:11:00 
09:58:00 
00:07:59 
10:26:01 
13:02:00 
20:40:02 
13:08:59 
11:17:00 
20:53:00 
14:23:00 
16:00:00 
01:23:01 
12:39:00 
10:33:00 
02:19:59 
15:02:00 
04:49:00 
17:53:00 
10:24:00 
01:38:00 
05:05:00 
13:09:00 
00:19:00 
19:14:00 
11:06:00 
02:09:00 
10:22:00 
11:38:00 
19:45:00 
19:31:00 
17:57:00 


08:06:00 
15:49:00 
03:23:00 


09:12:00 
14:38:00 
02:45:00 
06:38:00 
14:57:00 
11:51:00 
01:38:00 
09:10:00 
01:58:00 
05:41:00 
04:44:00 
18:06:00 
00:51:00 
01:37:00 
06:51:00 
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7801421512 


7801421514 


M15000-118 


533 


7801421515 


76041575 


15000-153 
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NIIP-5, LC1 PU-1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-5, LC1 PU-1 
SOL NIIP-5, LC31 PU-2 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
L NIIP-53, LC41/1 
NIIP-5, LC1 PUA 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC43/4 





L NIIP-53, LC41/1 
L NIIP-53, LC41/1 
L NIIP-53, LC43/4 


NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
L NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 








L NIIP-53, LC41/1 
L NIIP-53, LC41/1 
L NIIP-53, LC41/1 
L NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
L NIIP-53, LC41/1 
L NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/3 
SOL NIIP-5, LC31 PU-2 
NIIP-53, LC43/3 
L NIIP-5, LC1 PUA 
L NIIP-53, LC41/1 
NHP-5, LC1 PU-1 
L NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC43/4 
L NIIP-5, LC1 PU-1 
NIIP-53, LC43/3 
L NIIP-53, LC43/4 
SOL NIIP-5, LC31 PU-2 
L NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/4 
L NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/4 
L NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/4 
L NIIP-53, LC43/4 
NIIP-5, LC1 PUA 
L NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/3 
SOL NIIP-5, LC31 PU-2 
L NIIP-53, LC43/3 
L NIIP-53, LC43/3 
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Molniya-3 (03) 
Molniya-2 (15) 
Prognoz-4 (SO-M n.º 504) 
Molniya-3 (04) 
Molniya-1 (32) 
Molniya-l (33) 
Molniya-l (34) 
Molniya-3 (05) 
Cosmos 837 
(Molniya-2 n.º 27) 
Molniya-l (35) 
Cosmos 853 
(Molniya-2 n.º 26) 
Cosmos 862 (Oko n.º 5) 
Prognoz-5 (SO-M n.º 505) 
Molniya-2 (16) 
Molniya-3 (06) 
Molniya-2 (17) 
Molniya-l (36) 
Cosmos 903 (Oko) 
Molniya-3 (07) 
Cosmos 917 (Oko) 
Molniya-1 (37) 
Cosmos 931 (Oko) 
Molniya-l (38) 
Prognoz-6 (SO-M n.º 506) 
Molniya-3 (08) 
Molniya-3 (09) 
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1978-024 
1978-055 
1978-066 
1978-072 
1978-080 
1978-083 
1978-095 
1978-101 
1979-004 
1979-031 
1979-048 
1979-058 
1979-070 
1979-077 
1979-091 
1980-002 
1980-013 
1980-028 


1980-031 


1980-050 
1980-053 
1980-057 
1980-063 
1980-085 
1980-092 
1980-095 
1980-103 
1981-002 
1981-009 
1981-016 
1981-030 
1981-031 
1981-054 
1981-058 
1981-060 
1981-071 


1981-088 


1981-105 
1981-108 
1981-113 
1981-123 
1982-015 
1982-016 
1982-023 
1982-029 
1982-045 
1982-050 
1982-064 
1982-074 
1982-083 
1982-095 


1982-115 
1983-015 


2-Mar-78 
2-Jun-78 
28-Jun-78 
14-Jul-78 
22-Ago-78 
6-Set-78 
13-Out-78 
30-Out-78 
18-Jan-79 
12-Abr-79 
5-Jun-79 
27-Jun-79 
31-Jul-79 
28-Ago-79 
20-Out-79 
11-Jan-80 
12-Fev-80 
12-Abr-80 


18-Abr-80 


14-Jun-80 
21-Jun-80 
2-Jul-80 
18-Jul-80 
24-Out-80 
16-Nov-80 
27-Nov-80 
25-Dez-80 
9-Jan-81 
30-Jan-81 
19-Fev-81 
24-Mar-81 
31-Mar-81 
9-Jun-81 
19-Jun-81 
24-Jun-81 
4-Ago-81 


11-Set-81 


17-Out-81 
31-Out-81 
17-Nov-81 
23-Dez-81 
26-Fev-82 
3-Mar-82 
24-Mar-82 
7-Abr-82 
20-Mai-82 
28-Mai-82 
25-Jun-82 
21-Jul-82 
27-Ago-82 
22-Set-82 
8-Dez-82 


11-Mar-82 


22:07:00 
12:12:00 
02:59:00 
15:00:00 
23:47:00 
03:04:00 
05:19:00 
00:23:00 
15:42:00 
00:28:00 
23:28:00 
18:11:00 
06:56:00 
00:17:00 
07:03:00 
12:28:00 
00:53:00 
20:18:00 


17:31:00 


20:52:00 
18:34:00 
00:54:00 
10:37:00 
10:53:00 
04:18:00 
23:16:00 
04:04:00 
14:57:00 
16:27:00 
10:00:00 
03:31:00 
09:40:00 
03:33:00 
19:37:04 
19:26:00 
00:13:00 


08:43:00 


05:59:00 
22:54:00 
15:25:00 
13:15:00 
20:10:00 
05:44:38 
00:12:00 
13:42:00 
13:09:00 
22:02:59 
02:28:00 
09:40:02 
00:02:00 
06:23:00 


13:46:00 
15:29:00 
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NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-5, LC31 PU-2 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC41/1 


NIIP-53, LC41/1 


NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-5, LC31 PU-2 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC16/2 


NIIP-53, LC43/3 


NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-5, LC1 PU-1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-5, LC1 PUA 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC16/2 


NIIP-5, LC1 PU-1 
NIIP-53, LC41/1 
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Molniya-l (46) 
Cosmos 1164 (Oko) 


Cosmos 1172 (Oko) 
Cosmos 1175 


(Molniya-3 n.º 26) 
Cosmos 1188 (Oko) 
Molniya-1 (47) 
Cosmos 1191 (Oko) 
Molniya-3 (13) 
Cosmos 1217 (Oko) 
Molniya-l (48) 
Cosmos 1223 (Oko) 
Prognoz-8 (SO-M n.º 508) 
Molniya-3 (14) 
Molniya-l (49) 
Cosmos 1247 (Oko) 
Molniya-3 (15) 
Cosmos 1261 (Oko) 
Molniya-3 (16) 
Cosmos 1278 (Oko) 
Molniya-1 (50) 
Cosmos 1285 (Oko) 
Cosmos 1305 


(Molniya-3 n.º 28) 
Molniya-3 (17) 
Cosmos 1317 (Oko) 
Molniya-l (51) 
Molniya-l (52) 
Molniya-l (53) 
Cosmos 1341 (Oko) 
Molniya-3 (18) 
Cosmos 1348 (Oko) 
Cosmos 1367 (Oko) 
Molniya-l (54) 
Cosmos 1382 (Oko) 
Molniya-l (55) 
Molniya-3 (19) 
Cosmos 1409 (Oko) 


Cosmos 1423 
(Molniya-1 n.º 49) 
Molniya-3 (20) 
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1983-019 
1983-025 
1983-038 
1983-067 
1983-070 
1983-073 
1983-090 
1983-114 
1983-123 
1983-126 
1984-024 
1984-029 
1984-033 
1984-055 
1984-071 
1984-079 
1984-085 
1984-089 
1984-096 
1984-107 
1984-124 
1985-004 


1985-033 


1985-040 
1985-045 
1985-049 
1985-061 
1985-071 
1985-074 
1985-084 
1985-088 
1985-091 
1985-098 
1985-099 
1985-103 
1985-105 
1985-117 
1986-011 
1986-031 
1986-049 
1986-050 
1986-057 
1986-065 
1986-068 
1986-075 
1986-078 
1986-079 
1986-089 
1986-091 
1986-098 
1986-103 
1987-008 
1987-048 
1987-050 


16-Mar-83 
2-Abr-83 
25-Abr-83 
1-Jul-83 
8-Jul-83 
19-Jul-83 
30-Ago-83 
23-Nov-83 
21-Dez-83 
28-Dez-83 
6-Mar-84 
16-Mar-84 
4-Abr-84 
6-Jun-84 
2-Jul-84 
2-Ago-84 
10-Ago-84 
24-Ago-84 
7-Set-84 
4-Out-84 
14-Dez-84 
16-Jan-85 
26-Abr-85 
29-Mai-85 
11-Jun-85 
18-Jun-85 
17-Jul-85 
12-Ago-85 
22-Ago-85 
24-Set-85 
30-Set-85 
3-Out-85 
22-Out-85 
23-Out-85 
28-Out-85 
9-Nov-85 
24-Dez-85 
1-Fev-36 
18-Abr-86 
19-Jun-86 
5-Jul-86 
30-Jul-86 
28-Ago-86 
5-Set-86 
3-Out-86 
15-Out-86 
20-Out-86 
15-Nov-86 
20-Nov-86 
12-Dez-86 
26-Dez-86 
22-Jan-87 
4-Jun-87 
12-Jun-87 


18:14:00 
02:02:00 
19:34:00 
05:48:00 
19:21:00 
15:14:00 
22:49:00 
16:45:00 
06:07:59 
03:48:00 
17:10:00 
02:29:59 
01:40:00 
15:34:00 
21:31:00 
08:38:00 
00:03:58 
08:26:59 
19:13:00 
19:49:13 
20:40:59 
06:22:00 


05:48:00 


07:40:44 
14:27:00 
00:40:26 
01:05:00 
15:09:00 
19:28:00 
01:18:10 
19:23:00 
07:33:00 
20:24:00 
00:42:07 
17:24:58 
08:25:00 
18:56:00 
18:12:00 
19:50:02 
21:09:00 
01:16:47 
15:06:00 
08:02:00 
9:12.59 
13:05:40 
09:29:18 
08:49:00 
21:34:59 
12:09:20 
18:35:36 
15:25:59 
16:06:00 
18:50:23 
07:40:28 
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SOL 
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2BL 


2BL 


2BL 
2BL 


2BL 


2BL 


2BL 


2BL 


2BL 


2BL 


2BL 


2BL 
2BL 


2BL 
2BL 


NIIP-53, LC41/1 


NIIP-5, LC1 PUA 


NIIP-53, LC16/2 


NIIP-5, LC31 PU-2 


NIIP-53, LC43/4 


NIIP-5, LC1 PUA 


NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC43/4 


NIIP-5, LC31 PU-2 


NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/4 


NIIP-5, LC1 PUA 


NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC43/4 
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Molniya-3 (27) 
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Molniya-3 (28) 

Molniya-3 (29) 
Cosmos 1761 (Oko) 

Molniya-1 (67) 
Cosmos 1774 (Oko) 

Molniya-l (68) 
Cosmos 1783 (Oko) 
Cosmos 1785 (Oko) 

Molniya-3 (30) 

Molniya-l (69) 
Cosmos 1793 (Oko) 
Cosmos 1806 (Oko) 

Molniya-1 (70) 
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1987-105 
1988-013 
1988-017 
1988-022 
1988-044 
1988-069 
1988-076 
1988-090 
1988-092 
1988-096 
1988-112 
1988-115 
1989-011 
1989-014 
1989-043 
1989-078 
1989-091 
1989-094 
1990-006 
1990-026 
1990-039 
1990-040 
1990-052 
1990-055 
1990-064 
1990-071 
1990-076 
1990-084 
1990-099 
1990-101 
1991-012 
1991-022 
1991-043 
1991-053 
1991-065 
1992-003 
1992-011 
1992-040 
1992-050 
1992-067 
1992-069 
1992-081 
1992-085 
1993-002 
1993-006 
1993-022 
1993-025 
1993-035 
1993-049 
1993-051 
1993-079 
1994-048 
1994-051 
1994-081 


21-Dez-87 
26-Fev-88 
11-Mar-88 
17-Mar-88 
26-Mai-88 
12-Ago-88 
30-Ago-88 
29-Set-88 
3-Out-88 
25-Out-88 
22-Dez-88 
28-Dez-88 
14-Fev-89 
15-Fev-89 
8-Jun-89 
27-Set-89 
23-Nov-89 
28-Nov-89 
23-Jan-90 
27-Mar-90 
26-Abr-90 
28-Abr-90 
13-Jun-90 
21-Jun-90 
24-Jul-90 
10-Ago-90 
28-Ago-90 
20-Set-90 
20-Nov-90 
23-Nov-90 
15-Fev-91 
22-Mar-91 
18-Jun-91 
1-Ago-91 
17-Set-91 
24-Jan-92 
4-Mar-92 
8-Jul-92 
6-Ago-92 
14-Out-92 
21-Out-92 
25-Nov-92 
2-Dez-92 
13-Jan-93 
26-Jan-93 
6-Abr-93 
21-Abr-93 
26-Mai-93 
4-Ago-93 
10-Ago-93 
22-Dez-93 
5-Ago-94 
23-Ago-94 
14-Dez-94 


22:35:42 
09:31:12 
06:38:07 
20:55:59 
15:27:00 
12:53:00 
14:14:54 
09:07:00 
ADA od 
18:02:31 
14:15:59 
05:27:59 
04:21:11 
11:02:00 
17:09:59 
14:38:00 
20:35:44 
10:02:00 
02:51:59 
16:40:08 
01:37:00 
11:37:02 
07:07:00 
20:45:52 
18:13:56 
20:18:59 
07:49:13 
20:16:59 
02:33:14 
03:51:00 
15:19:00 
12:19:59 
09:09:00 
11:53:00 
20:01:59 
01:18:01 
04:27:00 
09:53:14 
19:31:00 
19:58:00 
10:21:22 
12:18:54 
01:57:00 
01:49:00 
15:55:26 
19:07:27 
00:23:00 
07:07:00 
00:52:00 
14:53:45 
20:37:16 
1:12:12.121 


14:30:59.453 
14:20:59.934 
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78056678 


77011691 


78023608 
76047567 
77053605 
78039558 
78012641 
77053604 
77059565 
78023607 
78012643 
78023609 
78012644 
76032646 
77044660 
76024659 
78023610 


77044661 
77031672 


2BL 
2BL 


nm 


2BL 


2BL 


2BL 


2BL 


2BL 


2BL 
ML 
ML 


NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-5, LC1 PU-5 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC41/1 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/3 
GIK-5, LC1 PU-5 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC43/3 
NIIP-53, LC16/2 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/4 
NIIP-53, LC43/4 
GNHP, LC43/3 
GNIFP, LC16/2 
GNHP, LC43/3 
GNHP, LC16/2 
GNIIP, LC43/4 
GIK-1, LC43/4 
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Cosmos 1903 (Oko) 
Cosmos 1922 (Oko) 
Molniya-1 (71) 
Molniya-l (72) 
Molniya-3 (32) 
Molniya-1 (73) 
Cosmos 1966 (Oko) 
Molniya-3 (33) 
Cosmos 1974 (Oko) 
Cosmos 1977 (Oko) 
Molniya-3 (34) 
Molniya-1 (74) 
Cosmos 2001 (Oko) 
Molniya-1 (75) 
Molniya-3 (35) 
Molniya-1 (76) 
Cosmos 2050 (Oko) 
Molniya-3 (36) 
Molniya-3 (37) 
Cosmos 2063 (Oko) 
Molniya-1 (77) 
Cosmos 2076 (Oko) 
Molniya-3 (38) 
Cosmos 2084 (Oko) 
Cosmos 2087 (Oko) 
Molniya-l (78) 
Cosmos 2097 (Oko) 
Molniya-3 (39) 
Cosmos 2015 (Oko) 
Molniya-1 (79) 
Molniya-l (80) 
Molniya-3 (40) 
Molniya-l (81) 
Molniya-l (82) 
Molniya-3 (41) 
Cosmos 2176 (Oko) 
Molniya-l (83) 
Cosmos 2196 (Oko) 
Molniya-l (84) 
Molniya-3 (42) 
Cosmos 2217 (Oko) 
Cosmos 2222 (Oko) 
Molniya-3 (43) 
Molniya-l (85) 
Cosmos 2232 (Oko) 
Cosmos 2241 (Oko) 
Molniya-3 (44) 
Molniya-l (86) 
Molniya-3 (45) 
Cosmos 2261 (Oko) 
Molniya-1 (87) 
Cosmos 2286 (Oko) 
Molniya-3 (46) 
Molniya-l (88) 
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1995-026 
1995-039 


1995-042 
1995-072 
1996-045 


1996-050 


1996-060 
1997-015 
1997-022 
1997-054 
1998-027 
1998-040 
1998-054 
1999-036 
1999-073 
2001-030 
2001-050 
2002-017 
2002-059 
2003-011 
2003-029 
2004-005 
2005-F01 
2006-030 
2007-049 
2008-062 
2010-049 


24-Mai-95 
2-Ago-95 


9-Ago-95 
28-Dez-95 
14-Ago-96 


29-Ago-96 


24-Out-96 
9-Abr-97 
14-Mai-97 
24-Set-97 
7-Mai-98 
1-Jul-98 
28-Set-98 
8-Jul-99 
27-Dez-99 
20-Jul-01 
25-Out-01 
1-Abr-02 
24-Dez-02 
2-Abr-03 
19-Jun-03 
18-Fev-04 
21-Jun-05 
21-Jul-06 
23-Out-07 
2-Dez-08 
30-Set-10 


20:10:09.500 
23:59:10.662 


01:20:59.659 
06:45:18.436 
22:20:59.470 


05:22:00.800 


11:36:59.508 
08:58:44.185 
00:33:57.600 
21:30:59 
08:53:22.162 
00:48:01 
23:41:28 
08:45:06.006 
19:12:44 
0:17:00.360 
11:34:13.261 
22:06:45.303 
12:20:13.201 
01:53:01.332 
20:00:34.518 
7:06:15.983 
0:48:37.116 
4:20:02.680 
04:39:16.745 
04:59:58.980 
17:01:15 


H15000-294 


77031674 
B15000-040 


71612697 
76032647 


78051676 


77013687 


77045865 


760X9690 
77046694 
78036691 
77046692 
77046693 


ML 


ML 


2BL-SM2 


ML 
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GIK-1, LC16/2 Cosmos 2312 (Oko) 


Intelbol-1 (SO-M2 n.º 511) 
Magion-4 (S2) 
Molniya-3 (47) 

IRS-1C; Skipper 
Molniya-1T (89) 
Interbol-2 (SO-M2 n.º 512) 
Magion-5 (S2-A) 
MusSat 'Victor' 
Molniya-3 (48) 
Cosmos 2340 (Oko) 
Cosmos 2342 (Oko) 
Molniya-1T (90) 
Cosmos 2351 (Oko) 
Molniya-3 (49) 
Molniya-1T (91) 
Molnya-3 (50) 
Cosmos 2368 (Oko) 
Molniya-3 (51) 
Molniya-3 (52) 
Cosmos 2388 (Oko) 
Cosmos 2393 (Oko) 
Molniya-1T (92) 
Molniya-3 (53) 
Molniya-1T (93) 
Molniya-3K (2) 
Cosmos 2422 (Oko) 
Cosmos 2430 (Oko) 
Cosmos 2446 (Oko) 


Cosmos 2469 (Oko) 


GIK-1, LC43/3 


GIK-1, LC43/3 
GIK-5, LC31 PU-6 
GIK-1, LC43/3 


GIK-1, LC43/3 


GIK-1, LC43/4 
GIK-1, LC16/2 
GIK-1, LC43/4 
GIK-1, LC43/4 
GIK-1, LC16/2 
GIK-1, LC43/3 
GIK-1, LC43/3 
GIK-1, LC43/3 
GIK-1, LC16/2 
GIK-1, LC43/4 
GIK-1, LC43/3 
GIK-1, LC16/2 
GIK-1, LC16/2 
GIK-1, LC43/4 
GIK-1, LC43/3 
GIK-1, LC16/2 
GIK-1, LC16/2 
GIK-1, LC16/2 
GIK-1, LC16/2 
GIK-1, LC16/2 
GIK-1, LC16/2 


Os satélites US-K Oko”” 


Os satélites US-K (também designados 773/16) são constituídos por três subsistemas: uma secção de propulsão, o compartimento de 
dispositivos e um compartimento óptico. Todos os sistemas encontram-se montados numa secção cilíndrica com um comprimento de 





2,0 metros e um diâmetro de 1,7 metros. A massa 
total do satélite no lançamento é de cerca de 2.400 kg 
dos quais 1.150 kg é propolente. O compartimento do 
motor de um satélite Oko inclui tanques de 
combustível e oxidante, quatro motores de propulsão 
líquida para correcção orbital e 16 motores de 
propulsão líquida de orientação e estabilização. Os 
motores de estabilização fornecem um controlo de 
atitude nos três eixos espaciais, necessária para a 
orientação do telescópio a bordo. 


O sistema do telescópio de um satélite de primeira 
geração inclui um telescópio com um espelho de 
cerca de 0,50 metros de diâmetro. O sistema do 
telescópio inclui um sensor linear ou de matriz de 
banda infravermelha que detecta a radiação 
proveniente de mísseis. Além do mais, o satélite 
possui vários telescópios mais pequenos que 


provavelmente proporcionam uma visão de ângulo alargado da Terra nas partes visíveis e infravermelhas do espectro 
electromagnético, que é utilizado pelos operadores do sistema como um canal auxiliar de observação. O satélite transmite as 
imagens formadas por estes telescópios directamente para as estações no solo em tempo real. 


1 Texto de Pavel Podvig “History and the current status of the Russian early warning system” publicado na revista, Science and 
Global Security, Vol. 10, No. 1 (2002). 
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Os lançamentos destes satélites para as órbitas altamente elípticas são levados a cabo por foguetões 8K78M Molniya-M a partir do 
Cosmódromo GIK-1 Plesetsk localizado no norte da Rússia. 


No início do programa, existiram sérios problemas com a fiabilidade dos satélites. Dos primeiros treze satélites lançados entre 1972 
e 1979, somente sete aparelhos funcionaram por mais de 100 dias. Os satélites eram equipados com um dispositivo de autodestruição 
que era activado no caso de perda de comunicação entre o satélite e o controlo terrestre. Até á remoção destes dispositivos em 1973, 
11 dos 31 satélites lançados foram destruídos desta forma. 


Alguns satélites da primeira geração foram lançados para órbitas geossincronas por foguetões 8K82K Proton-K com a designação 
US-KS. Estes lançamentos, que tiveram lugar desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur, foram todos levados a cabo com sucesso. 


A escolha da geometria de observação e das órbitas altamente elípticas tem sido usualmente atribuída à falta de sensores de 
infravermelhos de qualidade e à falta de capacidades de processamento de dados que são necessárias para uma capacidade de 
observação abaixo da trajectória do satélite. Segundo esta lógica, na ausência de sensores de qualidade, a União Soviética teve de 
confiar num tipo de geometria de observação que permitiu a utilização de sensores menos sofisticados em relação aos sensores 
utilizados pelos Estados Unidos. 


FOCCNE MM O sistema foi configurado de uma forma tal que um satélite era 
colocado numa órbita que tinha uma inclinação de cerca de 
63º. As órbitas têm apogeus de cerca de 39.700 km de altitude 
e perigeus de cerca de 600 km. Um satélite numa órbita deste 
tipo tem um período orbital de cerca de 718 minutos e leva a 
cabo duas revoluções por dia em torno do planeta. 


Como um satélite pode estar numa posição que lhe permite 
detectar o lançamento de misseis durante cerca de seis horas 
por dia, são necessários pelo menos quatro satélites para 
proporcionar uma cobertura de 24 horas dos lançamentos de 
mísseis balísticos intercontinentais norte-americanos. Porém, o 
sistema foi desenhado para incluir até nove satélites de forma 
simultânea. Os satélites nestas constelações eram colocados 
em nove planos orbitais que eram separados por cerca de 40º. 


Lançamento do último satélite 73D6 Oko, o Cosmos 2469, 
pelo último foguetão 8K78M MOlniya-M/2BL a partir do | Umas das razões pelas quais o sistema foi desenhado de forma 


Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. O lançamento teve lugar às a incluir satélites em nove planos orbitais, foi o aumento da 
1701: 15SUTC do dia 30 de Setembro de 2010. O satélite sua fiabilidade e para garantir que a perda de um dos satélites 
separou-se do último estágio Blok 2BL às 1757UTC. não iria criar uma falha de cobertura. Porém, uma razão mais 


importante foi que a configuração seleccionada tornava 
possível a observação da mesma área por vários satélites. A 
vantagem deste facto era a de que a observação simultânea reduziria a hipótese de que todos os satélites fossem «cegos» por luz 
solar directa ou por reflexão nas nuvens. 





A partir de 1984 a constelação de satélites de aviso antecipado colocados em órbitas altamente elípticas foi complementada por 
satélites colocados em órbitas geossíncronas. Os satélites que eram colocados em órbitas geossincronas faziam parte da mesma 
primeira geração de satélites que eram colocados nas órbitas altamente elípticas. Um satélite colocado num ponto com longitude de 
24º na órbita geossincrona observaria o lançamento de mísseis desde os Estados Unidos exactamente no mesmo ângulo que um 
satélite numa órbita altamente elíptica durante a parte funcional da sua órbita. Além do mais, um satélite geossincrono teria a 
vantagem de não alterar a sua posição em relação à Terra, logo um satélite pode proporcionar um apoio contínuo à constelação 
colocada nas órbitas altamente elípticas. 


A introdução de satélites nas órbitas geossíncronas tornou o sistema consideravelmente mais robusto, tornando-se mais tolerante à 
perda de satélites nas órbitas altamente elípticas. Como já foi referido, sem os satélites na órbita geossíncrona o sistema não pode 
proporcionar uma cobertura contínua do território norte-americano com menos de quatro satélites. Com a presença dos satélites nas 
órbitas geossincronas o sistema pode detectar lançamentos mesmo não existindo satélites nas órbitas altamente elípticas. A qualidade 
da cobertura pode ser afectada e a detecção pode não ser suficientemente fiável, mas o sistema não estaria completamente cego. 


Breve história dos lançamentos dos satélites US-K 


O primeiro satélite a ser colocado numa órbita altamente elíptica característica dos satélites de aviso antecipado foi o Cosmos 520 
(06192 1972-0724) lançado?” a 19 de Setembro de 1972. A natureza exacta da sua missão não é clara, pois não existem dados 


?8 O lançamento do Cosmos 520 teve lugar às 1919UTC do dia 19 de Setembro de 1972 e foi levado a cabo por um foguetão 8K78M 
Molniya-M a partir do Complexo de Lançamento LC41/1 do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk. Os últimos dados relativos aos seus 
parâmetros orbitais indicavam um apogeu a 35199 km, perigeu a 5026 km, inclinação orbital de 70,01º e período orbital de 715,14 
minutos. O satélite está inoperacional. (Nota do Editor) 
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suficientes para verificar se o satélite levou a cabo manobras para correcção orbital, mas foi referido que a sua missão foi bem 
sucedida. 


Nos três anos seguintes deram-se mais quatro lançamentos para órbitas altamente elípticas dos quais todos parecem ter sido 
experimentais. Para além destes lançamentos, a União Soviética levou a cabo um lançamento experimental de um destes satélites, o 
Cosmos 775 (08357 1975-0974)”, para uma órbita geostacionária. 





A partir de 1977 a União Soviética Varfolomeyev, 1988 OKO 
levou a cabo uma série de Molniya- — 
lançamentos que pareceram ser um Moinidya- 


esforço para constituir um protótipo 
funcional de um sistema de aviso 
antecipado. Em contraste com os 
lançamentos anteriores, que por vezes 
colocavam os satélites em órbita não 
standard, nesta série de lançamentos 
mniciada em 1977 os satélites eram 
colocados em órbitas que lhes 
permitiria trabalhar em conjunto. A 
constelação resultante ainda era 
experimental, pois os satélites eram 
colocados em órbitas de uma forma 
que as suas trajectórias eram 
deslocadas 30º para Oeste a partir da 
posição que seria nominal mais tarde. 
Os satélites nessas órbitas não 
poderiam detectar lançamentos a 
partir de bases de mísseis baliísticos 


intercontinentais operacionais. 
Provavelmente os satélites 
encontravam-se a observar 


lançamentos de teste a partir da Base 
Aérea de Vandenberg, Califórnia, 
dados que seriam capazes de os 
observar nestas condições que seriam 
muito similares às condições de 
observação nominais. 


Representanção do arranjo interior da carenagem de protecção para os satélites 
73/[60ko em comparação com os satélites de comunicações 11D658 Molniya-l e 
11D637 Molniya-3. 


A julgar pela história dos lançamentos desta série, o sistema protótipo deveria incluir quatro satélites que deveriam proporcionar 
uma capacidade de observação mínima, garantindo que pelo menos um satélite estaria em posição para detectar um lançamento em 
qualquer momento. Porém, devido a uma série de avarias e lançamentos falhados, só em 1980 se conseguiu ter quatro satélites 
operacionais ao mesmo tempo. 


Em 1984 a União Soviética iniciou o programa de lançamento de satélites de aviso antecipado para a órbita geossincrona. Tal como 
já foi referido, nessa altura os satélites US-KS eram satélites da primeira geração tal como os veículos colocados nas órbitas 
altamente elípticas e eram limitados a uma determinada geometria de observação. No entanto, a colocação destes satélites na órbita 
geossíncrona deve ter aumentado de forma significativa a fiabilidade total do sistema. 


O primeiro satélite deste tipo operacional na órbita geossíncrona foi o Cosmos 1546 (14867 1984-0314). Em Maio de 1984 
alcançou um ponto com uma longitude de 24º Oeste a partir do qual poderia detectar lançamentos de mísseis balísticos 
intercontinentais norte-americanos. 


O Cosmos 2469 terá aparentemente sido o último satélite 73D6 a ser colocado em órbita. Em Abril de 2009 o Comandante das 
Forças Espaciais referiu que estavam previstos dois lançamentos de satélites capazes de detectar o lançamento de mísseis balísticos 


?2 O lançamento do Cosmos 775 teve lugar às 0030UTC e foi levado a cabo por um foguetão 8K82K Proton-K/DM (286-02/227) a 
partir da Plataforma de Lançamento PU-23 do Complexo de Lançamento LC81 do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. Os últimos dados 
relativos aos seus parâmetros orbitais indicavam um apogeu a 35857 km, perigeu a 35738 km, inclinação orbital de 13,44º e período 
orbital de 1436,65 minutos. O satélite está imoperacional. (Nota do Editor) 


“2 O lançamento do Cosmos 1546 teve lugar às 0553UTC do dia 29 de Março de 1984 e foi levado a cabo por um foguetão 8K82K 
Proton-K/DM (319-02/45L) a partir da Plataforma de Lançamento PU-40 do Complexo de Lançamento LC200 do Cosmódromo 
NIIP-5 Baikonur. Os últimos dados relativos aos seus parâmetros orbitais indicavam um apogeu a 35890 km, perigeu a 35677 km, 
inclinação orbital de 13,75º e período orbital de 1436,94 minutos. O satélite está imoperacional. (Nota do Editor) 
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antes de se fazer a transição para o novo sistema de detecção. Sendo o Cosmos 2469 o último satélite 73D6 em órbita, o próximo 
lançamewnto deverá ser um veículo do tipo 74Kh6 (um 73D6 numa órbita geostacionária) ou 71Kh6 (US-KMO) cujo lançamento 
está previsto para 2011. 


A Rússia tem estado a desenvolver um novo sistema espacial de aviso antecipado de lançamento de mísseis balísticos 
: á ? ' , À 31 ; = Ega 
intercontinentais denominado como EKS (Edinaya Kosmicheskaya Systema”"), mas os seus testes em voo só deverão ter início em 
2011 ou 2012. 


A tabela seguinte mostra todos os satélites Oko colocados em órbita. Todos os lançamentos foram levados a cabo desde o 
cosmódromo de Plesetsk. 


Lançamento Data Hora UTC N.º Série Pit. Lanç. NORAD Desg. Int. Carga 
1972-072 19-Set-72 19:19:00 LC41n 06192 1972-0724 Cosmos 520 
1973-084 2-Nov-73 13:02:00 LC41/1 09616 1972-084A Cosmos 606 
1974-050 29-Jun-74 16:00:00 LC411 07352 1974-0504 Cosmos 665 
1975-007 30-Jan-75 15:02:00 LC41/1 07625 1975-007A Cosmos 706 
1976-105 22-Out-76 09:12:00 LC43/4 09496 1976-1054 Cosmos 862 
1977-027 11-Abr-77 01:38:00 LC43/3 09911 1977-027A Cosmos 903 
1977-047 16-Jun-77 01:58:00 LC43/4 10059 1977-0474 Cosmos 917 
1977-068 20-Jul-77 04:44:00 LC43/4 10150 1977-068A Cosmos 931 
1978-066 28-Jun-78 02:59:00 LC43/3 10970 1977-0664 Cosmos 1024 
1978-083 6-Set-78 03:04:00 LC43/4 11015 1978-083A Cosmos 1030 
1979-058 27-Jun-79 18:11:00 LC411 11417 1979-0584 Cosmos 1109 
1979-077 28-Ago-79 00:17:00 LC43/4 11509 1979-077A Cosmos 1124 
1980-013 12-Fev-80 00:53:00 LC43/4 11700 1980-0134 Cosmos 1164 
1980-028 12-Abr-80 20:18:00 LC41/1 11758 1980-028A Cosmos 1172 
1980-050 14-Jun-80 20:52:00 LC43/3 11844 1980-0504 Cosmos 1188 
1980-057 2-Jul-80 00:54:00 LC41/1 11871 1980-057A Cosmos 1191 
1980-085 24-Out-80 10:53:00 LC411 12032 1980-0854 Cosmos 1217 
1980-095 27-Nov-80 23:16:00 LC41/1 12078 1980-095A Cosmos 1223 
1981-016 19-Fev-81 10:00:00 LC16/2 12303 1981-0164 Cosmos 1247 
1981-031 31-Mar-81 09:40:00 LC41/1 12376 1982-0314 Cosmos 1261 
1981-058 19-Jun-81 19:37:04 LC43/3 12547 1981-0584 Cosmos 1278 
1981-071 4-Ago-81 00:13:00 LC16/2 12627 1981-071A Cosmos 1285 
1981-108 31-Out-81 22:54:00 LC16/2 12933 1981-1084 Cosmos 1317 
1982-016 3-Mar-82 05:44:38 LC16/2 13080 1982-016A Cosmos 1341 
1982-029 7-Abr-82 13:42:00 LC16/2 13124 1982-0294 Cosmos 1348 
1982-045 20-Mai-82 13:09:00 LC41/1 13205 1982-045A Cosmos 1367 
1982-064 25-Jun-82 02:28:00 LC43/3 13295 1982-0644 Cosmos 1382 
1982-095 22-Set-82 06:23:00 LC16/2 13585 1982-095A Cosmos 1409 
1983-038 25-Abr-83 19:34:00 LC16/2 14034 1983-0384 Cosmos 1456 
1983-070 8-Jul-83 19:21:00 LC43/4 14182 1983-0704 Cosmos 1481 
1983-126 28-Dez-83 03:48:00 LC16/2 14587 1983-1264 Cosmos 1518 
1984-024 6-Mar-84 17:10:00 LC16/2 14790 1984-024A Cosmos 1541 
1984-033 4-Abr-84 01:40:00 LC16/2 14884 1984-0334 Cosmos 1547 
1984-055 6-Jun-84 15:34:00 LC16/2 15027 1984-055A Cosmos 1569 
1984-071 2-Jul-84 21:31:00 LC43/4 15095 1984-0714 Cosmos 1581 
1984-079 2-Ago-84 08:38:00 LC16/2 15147 1984-079A Cosmos 1586 
1984-096 7-Set-84 19:13:00 LC16/2 15267 1984-0964 Cosmos 1596 
1984-107 4-Out-84 19:49:13 LC16/2 15350 1984-107A Cosmos 1604 
1985-045 11-Jun-85 14:27:00 LC411 15808 1985-0454 Cosmos 1568 
1985-049 18-Jun-85 00:40:26 LC16/2 15827 1985-049A Cosmos 1661 
1985-071 12-Ago-85 15:09:00 LC16/2 15952 1985-0714 Cosmos 1675 
1985-084 24-Set-85 01:18:10 LC43/4 16064 1985-084A Cosmos 1684 
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1985-088 
1985-098 
1985-105 
1986-011 
1986-050 
1986-065 
1986-075 
1986-078 
1986-091 
1986-098 
1987-048 
1987-050 
1987-105 
1988-013 
1988-076 
1988-092 
1988-096 
1989-011 
1989-091 
1990-026 
1990-040 
1990-055 
1990-064 
1990-076 
1990-099 
1992-003 
1992-040 
1992-069 
1992-081 
1993-006 
1993-022 
1993-051 
1994-048 
1995-026 
1997-015 
1997-022 
1998-027 
1999-073 
2002-017 
2002-059 
2006-030 
2007-049 
2008-062 
2010-049 


30-Set-85 
22-Out-85 
9-Nov-85 
1-Fev-86 
5-Jul-86 
28-Ago-86 
3-Out-86 
15-Out-86 
20-Nov-86 
12-Dez-86 
4-Jun-87 
12-Jun-87 
21-Dez-87 
26-Fev-88 
30-Ago-88 
3-Out-88 
25-Out-88 
14-Fev-89 
23-Nov-89 
27-Mar-90 
28-Abr-90 
21-Jun-90 
24-Jul-90 
28-Ago-90 
20-Nov-90 
24-Jan-92 
8-Jul-92 
21-Out-92 
25-Nov-92 
26-Jan-93 
6-Abr-93 
10-Ago-93 
5-Ago-94 
24-Mai-95 
9-Abr-97 
14-Mai-97 
7-Mai-98 
27-Dez-99 
1-Abr-02 
24-Dez-02 
21-Jul-06 
23-Out-07 
2-Dez-08 
30-Set-10 
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19:23:00 
20:24:00 
08:25:00 
18:12:00 
01:16:47 
08:02:00 
13:05:40 
09:29:18 
12:09:20 
18:35:36 
18:50:23 
07:40:28 
22:35:42 
09:31:12 
14:14:54 
RARE] 
18:02:31 
04:21:11 
20:35:44 
16:40:08 
11:37:02 
20:45:52 
18:13:56 
07:49:13 
02:33:14 
01:18:01 
09:53:14 
10:21:22 
12:18:54 
15:55:26 
19:07:27 
14:53:45 
1:12:12:124 
20:10:09.500 
08:58:44.185 
00:33:57.600 
08:53:22.162 
19:12:44 
22:06:45.303 
12:20:13.201 
4:20:02.680 
04:39:16.745 
04:59:58.980 
17:01:15 


78023608 
77053605 
77053604 
77059565 
78023609 
78012644 
78023610 


76032647 


78051676 


77045865 


78036691 


77046692 
77046693 


LC16/2 
LC43/4 
LC41/1 
LC16/2 
LC43/4 
LC16/2 
LC41/1 
LC411 
LC16/2 
LC43/4 
LC16/2 
LC43/4 
LC41/1 
LC411 
LC16/2 
LC411 
LC41/1 
LC43/3 
LC16/2 
LC43/3 
LC16/2 
LC43/3 
LC16/2 
LC43/4 
LC16/2 
LC43/4 
LC43/3 
LC16/2 
LC43/3 
LC16/2 
LC43/4 
LC16/2 
LC16/2 
LC16/2 
LC16/2 
LC43/4 
LC16/2 
LC16/2 
LC16/2 
LC16/2 
LC16/2 
LC16/2 
LC16/2 
LC16/2 


16103 
16183 
16235 
16527 
16849 
16922 
16993 
17031 
17134 
17213 
18083 
18103 
18701 
18881 
19445 
19554 
19608 
19796 
20330 
20536 
20596 
20663 
20707 
20767 
20941 
21847 
22017 
22189 
22238 
22321 
22594 
22741 
23194 
23584 
24761 
24800 
25327 
26042 
27409 
27613 
29260 
32268 
33447 
37170 


1985-0884 
1985-0984 
1985-1054 
1986-0114 
1986-0504 
1986-0654 
1986-075A 
1986-0784 
1986-0914 
1986-0984 
1987-0484 
1987-0504 
1987-105A 
1988-0134 
1988-076A 
1988-0924 
1988-096A 
1989-0114 
1989-0914 
1990-0264 
1990-0404 
1990-0554 
1990-064A 
1990-076A 
1990-0994 
1992-003 A 
1992-0404 
1992-069A 
1992-081A 
1993-0064 
1993-0224 
1993-0514 
1994-048A 
1995-0264 
1997-0154 
1997-022A 
1998-027A 
1999-0734 
2002-017A 
2002-059A 
2002-0304 
2007-0494 
2008-062A 
2010-0494 
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Cosmos 1687 
Cosmos 1698 
Cosmos 1701 
Cosmos 1729 
Cosmos 1761 
Cosmos 1774 
Cosmos 1783 
Cosmos 1785 
Cosmos 1793 
Cosmos 1806 
Cosmos 1849 
Cosmos 1851 
Cosmos 1903 
Cosmos 1922 
Cosmos 1966 
Cosmos 1974 
Cosmos 1977 
Cosmos 2001 
Cosmos 2050 
Cosmos 2063 
Cosmos 2076 
Cosmos 2084 
Cosmos 2087 
Cosmos 2097 
Cosmos 2015 
Cosmos 2176 
Cosmos 2196 
Cosmos 2217 
Cosmos 2222 
Cosmos 2232 
Cosmos 2241 
Cosmos 2261 
Cosmos 2286 
Cosmos 2312 
Cosmos 2340 
Cosmos 2342 
Cosmos 2351 
Cosmos 2368 
Cosmos 2388 
Cosmos 2393 
Cosmos 2422 
Cosmos 2430 
Cosmos 2446 
Cosmos 2469 
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f “These babies 
” miss their mother. 
Is she on your back? 


PLEASE, DON'T WEAR FUR! 


| People for the Ethical Treatment of Animals » 757-622-PETA * FurisDead.com 
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Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo entre nos meses de Setembro e Outubro de 2010. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro 
números que indica respectivamente o apogeu orbital (km), perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados foram 
fornecidos pelo Space Track. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Orbita. 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação Lançador Local Peso (kg) 
04 Ago. 2059 2010-0374 36830 Nilesat-201 Ariane-SECA (V196/L554) CSG Kourou, ELA3 3.200 
(35811 /35762/0,03/ 1436,1) 

2010-037B 36831 RascomQAF IR 3.000 
(35783 / 35790 / 0,02 / 1436,09) 
09 Ago. 2249:06 2010-0384 36834 YG-10 YaoGan Weixing-10 CZ-4C Chang Zheng-4C (CZ4C-6) Taiyuan, LC2 
(630/627/97,82/97,28) 
14 Ago. 1107 2010-0394 36868  USA-214 'AEHF-]º Atlas-V/531 (AV-019) Cabo Canaveral AFS, SLC-41 6.168 
(49916 /3853/ 16,02 / 1006,21) 
24 Ago. 0710:04 2010-0404 36985 TH-1 Tian Hui-l CZ-2D Chang Zheng-2D (CZ2D-13) Jiuquan, SLS-2 
(504 /487/97,35/94,52) 
02 Set. 0053:50 2010-041A 37137 | Cosmos 2464 8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L) ' Baikonur, LC81 PU-24 1.415 
(19193 / 19067 / 64,81 / 675,73) 

2010-041B 37138 Cosmos 2465 1.415 
(19229 / 19030 / 64,85 / 675,73) 

2010-041C 37139 Cosmos 2466 1.415 
(19178 / 19082 / 64,86 / 675,73) 
04 Set. 1614:04 2010-042A 37150 ZX-6A4 ZhongXing-6A CZ-3B Chang Zheng-3B (CZ3B-13/Y13) Xi Chang 5.000 
(35788 /35786/ 0,35 / 1436,11) 
08 Set. 0330:18 2010-043A 37152 Gonets-M n.º 12L 14405 Rokot/Briz-KM (6309793567/72514). GIK-1 Plesetsk, LC133/3 280 
(1506 / 1496 /82,46/ 116,01) 

2010-043B 37153 Cosmos 2467 225 
(1509 / 1499 /82,46/ 116,07) 

2010-0430 37154 Cosmos 2468 225 
(1507 / 1497 /82,46/ 116,04) 
10 Set. 1022:57 2010-0444 37156 Progress M-07M (ISS-39P) 114A511U Soyuz-U (B15000-122) Baikonur, LC1 PU-5 7.250 
(359 /348/51,65/91,61) 
11 Set. 1117:00 2010-0454 37158  QZS-1 'Michibiki' H-24/202 (F-18) Tanegashima, Yoshinobu LP] 4.100 
(38964 / 32610 / 40,95 / 1436,11) 
21 Set. 0403:30 2010-0464 37162 USA-215 'NROL-47" Atlas-V/501 (AV-025) Vandenberg AFB, SLC-3E 
Dados não disponíveis 
22 Set. 0242:01 2010-047A 37165 YG-11 YaoGan Weixing-ll CZ-2D Chang Zheng-2D (CZ2D-14/Y11) Jiuquan, SLS-2 
(657/624/98/97,53) 

2010-047B 37166 Zheda PiXing-lA (1) 3,5 


(657 /622/98,01/97,51) 


Em Órbita — Vol. 9 - N.º 102 / Outubro de 2010 


487 


Em Órbita 


2010-047C 37167 Zheda PiXing-A (2) 3,5 
(657/623/97,99/97,52) 
26 Set. 0441 2010-0484 37168 USA-216 'SBSS! Minotaur-IV Vandenberg AFB, SLC-8 1.031 
(634 /632/98,02/97,37) 
30 Set. 1701:15 2010-0494 37170 Cosmos 2469 8K78M Molniya-M/2BL (699) GIK-1 Plesetsk, LC16/2 2.400 


(39617 /577/62,79/714,52) 


Outros Objectos Catalogados 


Data Lançamento Des. Int. NORAD Designação Veículo Lançador Local de Lançamento 

02 Setembro 2010-041D 37140 SL-12 RB (2) 8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L) ' Baikonur, LC81 PU-24 

02 Setembro 2010-041 E 37141 Plataforma SL-12 8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L) ' Baikonur, LC81 PU-24 

02 Setembro 2010-041F 37142 SL-12 RB (1) 8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L) ' Baikonur, LC81 PU-24 

02 Setembro 2010-0416 37143 Motor Auxiliar SL-12 8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L) ' Baikonur, LC81 PU-24 

02 Setembro 2010-041H 37144 Motor Auxiliar SL-12 8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L) ' Baikonur, LC81 PU-24 

02 Setembro 2010-041) 37145 (Destroço) 8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L) ' Baikonur, LC81 PU-24 

02 Setembro 2010-041K 37146 (Destroço) 8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L) ' Baikonur, LC81 PU-24 

02 Setembro 2010-041L 37147 (Destroço) 8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L) ' Baikonur, LC81 PU-24 

02 Setembro 2010-041M 37148 (Destroço) 8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L)  Baikonur, LC81 PU-24 

02 Setembro 2010-041N 37149 (Destroço) 8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L)  Baikonur, LC81 PU-24 

04 Setembro 2010-042B 37151 L-35 (Y13) CZ-3B Chang Zheng-3B (CZ3B-13/Y13) Xi Chang 

08 Setembro 2010-043D 37155 SL-19 B/B 14405 Rokot/Briz-KM (6309793567/72514)GIK-1 Plesetsk, LC133/3 

10 Setembro 2010-044B 7157 Blok-I 114511U Soyuz-U (B15000-122) Baikonur, LC31 PU-5 

11 Setembro 2010-041B 37159 H-2A-2 (F-18) H-24/202 (F-18) Tanegashima, Yoshinobu LP-1 
11 Agosto 2009-042CP 37160 (Destroço) Briz-M (99507)8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
11 Agosto 2009-042CQ 37161 (Destroço) Briz-M (99507)8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
11 Agosto 2009-042CR 37163 (Destroço) Briz-M (99507)8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
11 Agosto 2009-042€CS 37164 (Destroço) Briz-M (99507)8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
26 Setembro 2010-048B 37169 Orion-38 Minotaur-IV Vandenberg AFB, SLC-8 

30 Setembro 2010-049B 37171 Blok-2BL 8K78M Molniya-M/2BL (272227699) GIK-1 Plesetsk, LC16/2 

30 Setembro 2010-0490 Sri Blok-I 8K78M Molniya-M/2BL (22722699) GIK-1 Plesetsk, LC16/2 

30 Setembro 2010-049B 37173 Plataforma SL-6 8K78M Molniya-M/2BL (22722699) GIK-1 Plesetsk, LC16/2 
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terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: inoperacional; Ope: Operacional. 


Data 
01 Set. 


01 Set. 


02 Set. 


02 Set. 


03 Set. 


04 Set. 
04 Set. 


05 Set. 
05 Set. 


05 Set. 


06 Set. 
06 Set. 


06 Set. 


06 Set. 


06 Set. 


07 Set. 


08 Set. 
08 Set. 


08 Set. 


09 Set. 


Status 
Ree. 


Ree. 


Ree. 


Ree. 


Ree. 


Ree. 
Ree. 


Ree. 
Ree. 


Ree. 


Ree. 
Ree. 


Ree. 


Ree. 


Ree. 


Ree. 


Ree. 
Ree. 


Ree. 


Ree. 


Des. Int. 
2009-042M 


2009-042BK 
2010-041 E 
2010-041F 
2009-042AU 


1999-025CMC 
2009-042BZ 


1998-067BZ 
2010-041) 


2010-041K 


2010-0334 
2009-0420 


2009-042 AH 
2010-041L 
2010-041N 
2009-042CA 


1993-036ASY 
2009-042 T 


2009-04200 


2009-058D 


Regressos / Reentradas 


A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. Estas informações são cedidas pelo Space Track. Ree: reentrou na atmosfera 


NORAD Designação 


36758 


36814 


37141 


37142 


36789 


31925 
36843 


36825 
37145 


37146 


36748 
36761 


36778 


37147 


37149 


36844 


35826 
36764 


36846 


36035 
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(Destroço) Briz-M (99507) 
(Destroço) Briz-M (99507) 
Plataforma SL-12 

SL-12 RB (1) 

(Destroço) Briz-M (99507) 


(Destroço) FY-1C Feng Yun-1C 
(Destroço) Briz-M (99507) 


(Destroço) ISS 
(Destroço) 


(Destroço) 


Progress M-06M 
(Destroço) Briz-M (99507) 


(Destroço) Briz-M (99507) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) Briz-M (99507) 


(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Briz-M (99507) 


(Destroço) Briz-M (99507) 


Sylda-5 (V192/L550) 


Lançador 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L) 

02 Setembro 
8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L) 

02 Setembro 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) 10 Maio 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 


8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L) 

02 Setembro 
8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L) 

02 Setembro 
11A511U Soyuz-U (B15000-119) 30 Junho 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L) 

02 Setembro 
8K82KM Proton-M/DM-2 (53530/118L) 

02 Setembro 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 


11 Agosto 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
Ariane-SECA (V192/L550) 29 Outubro 


Data Lançamento Local Lançamento 


Baikonur, LC200 PU-39 
Baikonur, LC200 PU-39 
Baikonur, LC81 PU-24 
Baikonur, LC81 PU-24 


Baikonur, LC200 PU-39 
Taiyuan, LCl 


Baikonur, LC200 PU-39 


Baikonur, LC81 PU-24 


Baikonur, LC81 PU-24 
Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC200 PU-39 
Baikonur, LC200 PU-39 
Baikonur, LC81 PU-24 
Baikonur, LC81 PU-24 


Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


Baikonur, LC200 PU-39 


Baikonur, LC200 PU-39 
CSG Kourou, ELA3 
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D. Órbita 


386 


386 


0 


0 


386 
4135 


387 


391 


391 


392 
6293 


393 
393 
315 


489 


10 Set. 


11 Set. 
12 Set. 


12 Set. 
14 Set. 


15 Set. 


15 Set. 


17 Set. 
17 Set. 


18 Set. 
19 Set. 


21 Set. 
22 Set. 
25 Set. 
25 Set. 
25 Set. 
25 Set. 


27 Set. 
27 Sel. 


28 Set. 


29 Set. 
29 Set. 


30 Set. 
30 Set. 
30 Set. 


Ree. 


Ree. 
Ree. 


Ree. 
Ree. 


Ree. 


Ree. 


Ree. 
Ree. 


Ree 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Reg. 
Ree. 
Ree. 


Ree. 
Ree. 


Ree. 


Ree. 
Ree. 


Ree. 
Ree. 
Ree. 


2009-042BS 


2009-0660 
2009-042B A 


2010-044B 
2009-042CÊ 


2009-042CB 


2009-042CM 


2006-026MV 
2009-042V 


1992-047AS 
2000-039B 


2009-042 AK 
1997-051LW 
2007-005F 
2010-0114 
2009-042BW 
2009-042 BF 


2006-050BB 
2009-0426 


2009-0420G 


1997-051CP 
2009-042CP 


2006-0430 
2007-055 E 
2009-042CP 


36836 


36870 
36805 


37157 
36955 


36845 


37082 


33137 
36766 


34182 
26405 


36780 
34777 
30591 
36505 
36840 
36810 


29585 
36753 


36957 


34080 
36160 


29496 
35250 
36779 
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(Destroço) Briz-M (99507) 


(Destroço) 
(Destroço) Briz-M (99507) 


Blok-I 
(Destroço) Briz-M (99507) 


(Destroço) Briz-M (99507) 
(Destroço) Briz-M (99507) 


Cosmos 2421 
(Destroço) Briz-M (99507) 


(Destroço) 
CHAMP 


(Destroço) Briz-M (99507) 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) 

Soyuz TMA-18 

(Destroço) Briz-M (99507) 
(Destroço) Briz-M (99507) 


(Destroço) 
(Destroço) Briz-M (99507) 


(Destroço) Briz-M (99507) 


(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Briz-M (99507) 


LDREX 
(Destroço) 
(Destroço) Briz-M (99507) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
H-24/202 (F-16) 28 Novembro 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
11 A511U Soyuz-U (B15000-122) 10 Setembro 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 


11 Agosto 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
11K69 Tsyklon-2 (45092804) 25 Junho 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
8K82K Proton-K/DM-2 (376-01) 30 Julho 
11K65M Kosmos-3M (47136414) 15 Julho 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
H-24/202 (F12) 24 Fevereiro 
11A511U-FG Soyuz-FG (F015000-028) 


02 Abril 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
Delta-4 Medium (D320) 04 Novembro 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 
Ariane-SECA (V 173/1533) 13 Outubro 
CZ-4C Chang Zheng-4C (CZ4C-2) 11 Novembro 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93507/99507) 

11 Agosto 


Baikonur, LC200 PU-39 
Tanegashima, Yoshinubo LP1 


Baikonur, LC200 PU-39 
Baikonur, LC31 PU-6 


Baikonur, LC200 PU-39 
Baikonur, LC200 PU-39 


Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC90 PU-20 


Baikonur, LC200 PU-39 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
Tanegashima, Yoshinubo LP] 
Baikonur, LC1 PU-5 
Baikonur, LC200 PU-39 


Baikonur, LC200 PU-39 
Vandenberg AFB, SLC-6 


Baikonur, LC200 PU-39 


Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


Baikonur, LC200 PU-39 
CSG Kourou, ELA3 
Taiyuan, LC] 


Baikonur, LC200 PU-39 
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395 
287 


397 


399 
400 


400 
1545 


402 


6624 
3718 


406 
4717 
1309 
176 
410 


410 
1423 


412 


413 
4724 


414 
1448 
1054 


415 


490 


Lançamentos orbitais previstos para Novembro / Dezembro de 2010 


Dia Lançador 

Novembro 

01 OV-103 Discovery 

02 14414 Soyuz-2-la/Fregat (167/1022) 

05 Delta-IV Heavy (D350) 

09 Falcon-9 (F-2) 

14 8K82KM Proton-M/Briz-M (93513/99516) 
19 Minotaur-IV 

292 Ariane-SECA (V198) 

Dzembro 

05 8K82KM Proton-M/DM-03 (53537/1L) 

13 114511U-FG Soyuz-FG (B15000-034) 

14 Rokot/Briz-KM (6304393568/72512) 

16 14418 Dnepr-l 

20 8K82KM Proton-M/Briz-M (93517/99518) 
24 14414-1B Soyuz-2-1B/Fregat (208/1035) 
25 11K77 Zemt-2SB.80/Fregat-SB (1-2007/1 - 1001) 
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Carga 


STS-133 

Meridian M-3 (13L) 

NRO L-32 

Dragon-Cl 

SkyTerra-1 (MSV-1) 
STPSat-2 

FASTSAT-HSVOI (STP-S26) 


Local 


Centro Espacial Kennedy, LC-39A 
GIK-1 Plesetsk, LC43/4 

Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 
Cabo Canaveral, SLC-40 
Baikonur, LC200 PU-39 

Kodiak, LC1 


FASTRAC-A (Sara-Lily, Nanosat 34) 


FASTRAC-B (Emma, Nanosat 3B) 


FalconSat-5 
O/OREOS 
RAX 
NanoSail-D2 
Hylas-1 
Intelsat-17 


Uragan-M 

Uragan-M 

Uragan-M 

Soyuz TMA-20 (ISS-258) 
Geo-IK-2 n.º 11L 

Sich-2 

NX; NigeriaSat-2 

RASAT; EDUSAT 
AprizeSat-5; AprizeSat-6 
PQ-Gmini++ 1; PQ-Gminit+ 2 
PQ-Gminit+ 3; PQ-Gminit+ 4 
BPA-2 

KA-SAT 

GLONASS-K (11L) 

Elektro-L n.º 1L 


CSG Kourou, ELA3 


Baikonur, LC81 PU-24 


Baikonur, LC1 PU-5 
GIK-1 Plesetsk, LC133/3 
Dombarovskiy, LC13 


Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-1 Plesetsk, LC43/4 
Baikonur, LC45 PU-1 
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Rokot/Briz-KM 


CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ3A-19) 
CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-14) 
GSLV-F06 
PSLV-C16 


Ariane-SECA (V199) 
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Gonets-M n.º 13L 
Strela-3 

Rodnik 

BeiDou-2 (Compass-l2) 
FY-3B Feng Yun-3B 
GSAT-5 (Insat-4D) 
Resourcesat-2 
YouthSat 

X-Sat 

Hispasat-1 E 

Koreasat-6 (Mugungwha 6) 


GIK-1 Plesetsk, LC133/3 


X1 Chang 
Taiyuan 


Satish Dawan SHAR, Sriharikota Ils. 
Satish Dawan SHAR, Sriharikota Ils. 


CSG Kourou, ELA3 
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Próximos Lançamentos Tripulados 


1 de Novembro de 2010 STS-133 / ISS-ULF 6 OV-105 Dyscovery (39) 8 dias 
Steven Wayne Lindsey (5), Eric Allen Boe (2), Alvin Benjamin Drew Jr. (2), Michael Reed Barratt (2), Timothy Lennart Kopra (2), 
Nicole Marie Passonno Stott (2) 





13 de Dezembro de 2010 Soyuz TMA-20 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LCI PU-5 
Dmitri Yuriyevich Kondratyev (1); Grace Catherine Coleman (3); Paolo Angelo Nespoli (2) 
Anatoli Alexeiyevich Ivanishin; Michael Edward Fossum; Satoshi Furukowa 
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Mark Edward Kelly (4), Gregory Harold Johnson (2), Edward Michael Fincke (3), Gregory Errol Chamitoff (2), Andrew Jay Feustel 


(2), Roberto Vittori (3) 





30 de Março de 2011 Soyuz TMA-21 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 


Alexander Mikhailovich Samokutyayev (1); Andrei Ivanovich Borisenko (1); Ronald John Garan Jr. (2) 
Anton Nikolayevich Shkaplerov; Sergei Nikolayevich Revin; Daniel Christopher Burbank 


31 de Maio de 2011 Soyuz TMA-02M 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 


Sergei Alexandrovich Volkov (2); Michael Edward Fossum (3); Satoshi Furukowa (1) 
Oleg Dmitriyevich Kononenko; Donald Roy Pettit; André Kuipers 


30 de Setembro de 2011 Soyuz TMA-22 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 


Anton Nikolayevich Shkaplerov (1); Anatoli Alexeiyevich Ivanishin (1); Daniel Christopher Burbank (3) 
Gennadi Ivanovich Padalka; Konstantin Anatoliyevich Valkov; Joseph Michael Acaba 


30 de Novembro de 2011 Soyuz TMA-03M 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 


Oleg Dmitriyevich Kononenko (1); Donald Roy Pettit (3); André Kuipers (2) 
Yuri Ivanovich Malenchenko; Sunita Lyn Williams; Akihiko Hoshide 


22 de ?? de 2011 Shenzhou-10 CZ-2F/H Chang Zheng-F/H Jiuquan 

ERRA dad 

o 

26 de Março de 2012 Soyuz TMA-04M 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 


Gennadi Ivanovich Padalka (4); Konstantin Anatoliyevich Valkov (1); Joseph Michael Acaba (2) 
Maksim Viktorovich Surayev; Engenheiro de Voo da Rússia; Kevin Anthony Ford 


29 de Maio de 2012 Soyuz TMA-05M 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 


Yuri Ivanovich Malenchenko (5); Sunita Lyn Williams (2); Akihiko Hoshide (2) 
Roman Yuriyevich Romanenko; Chris Austin Hadfield ; Robert Shane Kimbrough 
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23 de Setembro de 2012 Soyuz TMA-06M 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
Maksim Viktorovich Surayev (2): Engenheiro de Voo da Rússia; Kevin Anthony Ford (2) 
Cosmonauta da Rússia; Cosmonauta da Rússia; Astronauta dos Estados Unidos 


20 de Novembro de 2012 Soyuz TMA-07M 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
Roman Yuriyevich Romanenko (2); Chris Austin Hadfield (3); Robert Shane Kimbrough (2) 
Cosmonauta da Rússia; A designar; Astronauta dos Estados Unidos 


Futuras Expedições na ISS 


Expedição 25/26 


A Expedição 25 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-18 em Setembro de 2010. Desta expedição farão parte Douglas Wheelock 
(Comandante), Fyodor Yurchikim, Shannon Walker e Alexander Yurievich Kaleri, Oleg Ivanovich Skripochka e Scott Joseph Kelly 
(estes três últimos serão lançados a bordo da Soyuz TMA-01M a 7 de Outubro de 2010. Wheelock, Yurchikm e Walker regressarão à 
Terra a 30 de Novembro de 2010. 





Expedição 26 
Da Expedição 26 farão parte Scott Joseph Kelly (Comandante - EUA), Alexander Yurievich Kaleri (Rússia ) e Oleg Ivanovich 


Skrrpochka (Rússia), além de Dmitri Yuriyevich Kondratiyev (Rússia), Catherm Grace Coleman (EUA) e Paolo Nespoli (Itália), 
sendo estes três últimos lançados a bordo da Soyuz TMA-20 a 13 de Dezembro de 2010. 
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Expedição 27 
A Expedição 27 será composta por Dmitri Yuriyevich Kondratiyev (Comandante - Rússia), Catherin Grace Coleman (EUA), Paolo 


Nespoli (Itália), Alexander Samokutyayev (Rússia), Andrei Borisenko (Rússia) e Ranadl Garan (EUA), sendo estes três últimos 
lançados a bordo da Soyuz TMA-21 a 30 de Março de 2011. 


E 
o 
E 
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[as 





A Expedição 28 será composta por Alexander Samokutyayev (Comandante — Rússia), Andrei Borisenko (Rússia) e Ranadl Garan 
(EUA), além de Sergei Volkov (Rússia), Michael Fossum (EUA) e Satoshi Furokowa (Japão) (lançados a bordo da Soyuz TMA-02M 
a 30 de Maio de 2011. Samokutyatev, Borisenko e garan regressam à Terra a 16 de Setembro de 2011. 


A Expedição 29 será composta por Sergei Volkov (Comandante — Rússia), Michael Fossum (EUA), Satoshi Furokowa (Japão), 
Anton Shkaplerov (Rússia), Anatoli Ivanishm (Rússia) e Daniel Burbank (EUA), estes últimos lançados a 30 de Setembro de 2011 a 
bordo da Soyuz TMA-22. S. Volkov, Fossum e Furokowa regressam à Terra a 16 de Novembro de 2011. 


A Expedição 30 será composta por Daniel Burbank (Comandante — EUA), Anton Shkaplerov (Rússia), Anatoli Ivanishin (Rússia), 
Oleg Kononenko (Rússia), Donald Pettit (EUA) e André Kurpers (Holanda), sendo estes últimos lançados a bordo da Soyuz TMA- 
03M a 30 de Novembro de 2011. Ainda não está decidida a data de regresso de Shkaplerov, Ivanishin e Burbank. 


A Expedição 31 será composta por Oleg Kononenko (Comandante — Rússia), Donald Pettit (EUA), André Kuipers (Holanda), 
Gennadi1 Padalka (Rússia), Konstantin Valkov (Rússia) e Joseph Acaba (EUA), sendo estes três últimos lançados a 26 de Março de 
2012 a bordo da Soyuz TMA-04M. 


A Expedição 32 será composta por Gennadi Padalka (Comandante — Rússia), Konstantin Valkov (Rússia), Joseph Acaba (EUA), 
Yuri Malenchenko (Rússia), Sunita Williams (EUA) e Akihiko Hoshide (Japão), sendo estes três últimos lançados a 29 de Maio de 
2012 a bordo da Soyuz TMA-05M. 


A Expedição 33 será composta por Sunita Williams (Comandante — EUA), Yuri Malenchenko (Rússia), Akihiko Hoshide (Japão), 
Oleg Novitsky (Rússia), Yevgeni Tarelkim (Rússia) e Kevin Ford (EUA), sendo estes três últimos lançados a 23 de Setembro de 2012 
a bordo da Soyuz TMA-06M. 


A Expedição 34 será composta por Kevin Ford (Comandante — EUA), Oleg Novitsky (Rússia), Yevgen Tarelkin (Rússia), Roman 
Romanenko (Rússia), Chris Hadfield Canadá) e Thomas Marshburn (EUA), sendo estes três últimos lançados a 20 de Novembro de 
2012 a bordo da Soyuz TMA-07M. 


A Expedição 35 será composta por Chris Hadfield (Comandante — Canadá), Roman Romanenko (Rússia), Thomas Marshburn (EUA) 
e três novos membros ainda não designados. 
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Cronologia Astronáutica (LX) 


Por Manuel Montes 
“Novembro de 1945: Com a Segunda Guerra Mundial recentemente finalizada, as 
Army Air Forces dão-se conta de que no futuro o país deverá ter uma fonte constante 
de informação sobre as actividades do inimigo, incluindo em tempos de paz, para 
evitar surpresas como as de Pearl Harbor. O reconhecimento aéreo, neste sentido, irá 
se converter numa ferramenta fundamental. Este será o prelúdio do programa espacial 
das Forças Aéreas. 


-2 de Novembro de 1945: A American Rocket Society e a American Society of 
Mechanical Engineers fundem-se num único organismo. 


“Dezembro de 1945: A U.S. Navy abre a Naval Air Facility em Pomt Mugu, 
Califórnia, que se converterá no futuro numa zona de lançamentos espaciais muito 
importante. 


- Dezembro de 1945: Chega a White Sands uma boa parte dos gm 
engenheiros alemães e austriacos que trabalharam no o 
lançamento das V-2 capturadas. 


-12 de Dezembro de 1945: O Bureau of Aeronautics da U.S. 
Navy contrata o Jet Propulsion Laboratory para que confirme as 
recomendações realizadas pelo Committee for Evaluating the 
Feasibility of Space Rocketry. Os estudos, desta vez mais 
técnicos, afirmam que é possível a um foguetão de um só estágio 
de propolentes criogénicos (hidrogénio e oxigénio líquidos) 
atingir a órbita terrestre, mas com destino a uma órbita baixa e 
com controlo muito restrito. O programa será abandonado em 1947. 








-17 de Dezembro de 1945: O Naval Research Laboratory cria um departamento (Rocket-Sonde Research Branch) para desenvolver 
foguetões sonda nos quais serão instalados instrumentos científicos. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 1989, 
especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
internacionais, tais como a Sociedad Astronômica de Espariia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, Quo, 
On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias del 
Espacio”, distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, 
participando também na realização dos conteúdos do canal científico da página “Terra”. 


Em Órbita — Vol. 9 - N.º 102/ Outubro de 2010 497 


Em Órbita 


Estatísticas do Voo Espacial tripulado 


Esta secção do Em Órbita será dedicada a estabelecer as estatísticas relacionadas com o programa espacial tripulado em geral. 


Os 10 mais experientes 





Sergei Konstantinovich Krikalev (Soyuz TM-7; Soyuz TM-12; STS-60; STS-80; Soyuz TM-31; Soyuz TMA-6) 
Tempo total de voo: 803d 09h 33m 29s 


Sergei Vasilyevich Avdeyev (Soyuz TM-15; Soyuz TM-22: Soyuz TM-28) 
Tempo total de voo: 747d 14h 14m 11s — 14 de Fevereiro de 2003 


Valeri Vladimirovich Polyakov (Soyuz TM-6; Soyuz TM-18) 
Tempo Total de voo: 678d 16h 33m 36s — 1 de Junho de 1995 


Anatoli Yakovlevich Solovyov (Soyuz TM-5; Soyuz TM-9; Soyuz TM-15: STS-71; Soyuz TM-26) 
Tempo total de voo: 651d 00h 02m 00s — 2 de Fevereiro de 1999 


Alexander Yurievich Kaleri (Soyuz TM-14; Soyuz TM-24; Soyuz TM-30; Soyuz TMA-3) 
Tempo total de voo: 610d 03h 40m 59s 


Gennadi Ivanovich Padalka (Soyuz TM-28, TMA-4, TMA-14) 
Tempo total de voo: 585d 06h 30m XXs 


Victor Mikhailovich Afanasyev (Soyuz TM-11; Soyuz TM-18; Soyuz TM-29; Soyuz TM-33) 
Tempo total de voo: 555d 18h 28m 48s — 17 de Abril de 2006 


Yuri Vladimirovich Usachyov (Soyuz TM-18; Soyuz TM-23; STS-101; STS-102) 
Tempo total de voo: 552d 22h 19m 12S — 5 de Abril de 2004 


Musa Khiramanovich Manarov (Soyuz TM-4; Soyuz TM-11) 
Tempo total de voo: 541d 00h 28m 48s — 23 de Julho de 1992 


Yuri Ivanovich Malenchenko (Soyuz TM-19; STS-106; Soyuz TMA-2; Soyuz TMA-11) 
Tempo total de voo: 514d 11h 58m XXs 


As datas após o “Tempo total de voo” indicam a altura em que deixou o activo. 
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Os 10 voos mais longos 
Soyuz TM-18 (Mir EO-15/16/17) 


De 8 de Janeiro de 1994 (Soyuz TM-18) a 22 de Março de 1995 (Soyuz TM-20) 


Sergei Vasilyevich Avdeyev 


379d 14h 24m 00s Soyuz TM-28 (Mir EO-26/27) 


De 13 de Agosto de 1998 (Soyuz TM-28) a 28 de Agosto de 1999 (Soyuz TM-29) 


Musa Khiramanovich Manarov 365d21h 36m 00s 


Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 


De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 


Vladimir Georgievich Titov 


365d 21h 36m 00s Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 


De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 


Yuri Viktorovich Romanenko 


326d 12h 00m 00s Soyuz TM-2 (Mir EO-2/3) 


De 5 de Fevereiro de 1987 (Soyuz TM-2 Ja 29 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-3) 


Sergei Konstantinovich Krikalev 311d 19h 12m 00s 


Soyuz TM-12 (Mir EO-9/10) 


De 18 de Maio de 1991 (Soyuz TM-12) a 25 de Março de 1992 (Soyuz TM-13) 


Valeri Vladimirovich Polyakov  240d 21h 36m 00s 


Soyuz TM-6 (Mir EO-3/4) 


De 29 de Agosto de 1988 (Soyuz TM-6) a 27 de Abril de 1989 (Soyuz TM-7) 


Leonid Denisovich Kizim 


237d 22h 4Im 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 


De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 


Vladimir Alexeievich Solovyov 


237d 22h 4Im 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 


De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 


Oleg Yurievich Atkov 


237d 22h 4Im 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 


De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 


Gherman Stepanovich Titov 
Boris Borisovich Yegorov 


Konstantin Petrovich Feoktistov 


Yang Liwei 

Virgil Ivan 'Gus' Grissom 
Malcom Scott Carpenter 
Yuri Alexeievich Gagarin 
Sharon Christa Mc Auliffe 
Gregory Bruce Jarvis 
Michael John Smith 


Anatoli Yakovlevich Solovyov 
Michael Eladio Lopez-Alegria 
Jerry Lynn Ross 

John Mace Grunsfeld 

Steven Lee Smith 

Scott Eduard Parazynski 
Joseph Richard Tanner 
Robert Lee Curbeam 

Nikolai Mikhailovich Budarin 
Douglas harry Wheelock 
James Hansen Newman 


Os 10 menos experientes 


ld 01h 18m 00s Vostok-2 

ld 00h 17m 03s Voskhod-2 

ld 00h 17m 03s Voskhod-2 

Od 21h 2Im 36s Shenzhou-5 

Od 05h Os8m 37s MR-4 Literty Bell-7 
Od 04h 56m 05s MA-7 Aurora-7 

Od 01h 48m 00s Vostok-1 


Od 00h OIm 13s 
Od 00h OIm 13s 
Od 00h OIm 13s 


STS-51L Challenger 
STS-51L Challenger 
STS-51L Challenger 


Os 10 mais experientes em AEV 
69h 42m — 14 
67h 40m — 10 
58h 32m — 9 
58h 30m — 8 
49h 48m — 77 
47h 05m — 77 
46h 29m — 77 
45h 34m — 77 
44h 25m — 9 
43h 30m — 6 
43h Olm — 6 


Cosmonautas e Astronautas 


Segundo a FAI 


Segundo a USAF 


Cosmonautas e Astronautas em órbita 
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Numero de cosmonautas e astronautas por pais em órbita (segundo a Federação Astronádutica Internacional) 


E Rússia 107 | Canadá 9 E Espanha l 






































CCT Ne E 
————————el Estados Unidos 331 Arábia Saudita 1 Eslováquia l 
Do Checoslováquia 1 Holanda 2 África do Sul 1 
== Polónia l México l Israel l 
ma Alemanha 10 Síria l China 6 
e Bulgária 2 Afeganistão l Brasil l 
mes Hungria l Japão 8 Suécia l 

Vietname l El E bm Reino Unido l — Malásia l 

no , E ,á 

Cuba Áustria 1 “o ty” Corciado Sul 1 
boo Mongólia l == Bélgica 2 
RE Roménia l -- Suíça l TOTAL ER 516 
11 França 9 1 Itália 5 

Índia l =" Ucrânia l 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (les) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de ION (Newton). E medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior será 
o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada pelo 
motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kgf 
( e /(kg/s)) -s 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o valor 
do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível sólido não 
podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de operação para 
uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. E 
necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo 
de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. Após o 
lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 
km. 


Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermédias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pois a 
latitude é sempre 0º (zero graus). 


Orbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais 
são de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário para 
levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 


E 
Av = | Du 


dt IN 
Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa direcção 
constante, a expressão em cima simplifica para 


E / laldt =| —w 


, que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 
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Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O4 consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N50, contém menos de 0,1% de 
água. O N,0, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. Este 
oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto inflamará 
materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O N5O, é 
fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de combustão. 
Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de 
nitrogênio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de nitrogénio puro. 
Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ((CH;)NNH,) -— Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMEH é um líquido altamente 
tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente miscível com a 
água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus vapores são 
altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm” , sendo o seu 
ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao choque, 
a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode formar 
misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a electricidade estática, 
chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma 
densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode 
ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a - 
259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de todos 
os sais de amónia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 
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